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В книге изложены основные вопросы методики эксперимен: 
тального исследования прочности конструкций сверхзвуковых 
летательных аппаратов. Даны' теоретические основы методов ~ 
воспроизредения в лабораторных условиях температурных по: 
лей, возникающих в конструкции аппарата вследствие аэро 
динамического нагрева, и нагрузок, воздействию которых он 
подвергается в полете. Приведен критический анализ этих ме- 
тодов с оценкой погрешностей эксперимента. Освещены основ: 
ные вопросы техники эксперимента, приведены описания и ха- 
рактеристики оборудорания, а также рекомендации по его при- 
менению. Значительное внимание уделено` вопросам измере- 
ния различных параметров, даны схемы и описания приборов. 

Книга предназначена для инженерно-технических работни- 
ков, специализирующихся в области прочности летательных ап- 
паратов. Она также может быть полезной для аспирантов и 
студентов авиационных вузов. 

Табл. 36, ил. 245, список лит. 76 назв. 
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ПРЕДИСЛОВИЕ 


Статические испытания конструкций летательных аппаратов 
как метод экспериментальной проверки их прочности в лабора- 
торных условиях получили широкое распространение в авиаци- 
онной и ракетной промышленности всего мира и насчитывают 
почти полувековую историю развития. В течение последних 15 лег 
в методике статических испытаний произошли большие измене. 
ния, вызванные появлением сверхзвуковых летательных аппара- 
тов и успехами электроники и вычислительной техники. Необхо. 
димость воспроизведения при статических испытаниях нестаци- 
онарных температурных полей и зависимость напряженно-дефор- 
‚ мированного состояния конструкции от времени потребовали 

разработки новой методики и техники эксперимента. 

В настоящей книге делается попытка изложить основные до- 
стижения в области разработки методики и техники эксперимен- 
та и привести сведения, необходимые для организации и проведе- 
ния статических испытаний натурных конструкций сверхзвуковых 
летательных аппаратов. В книге приводится описание конструк: 
ций и даны технические характеристики оборудования, приме: 
няемого при экспериментах, сведения о наиболее интересных и 
оригинальных испытательных установках, стендах и приборах, 
а также излагаются а некоторых экспериментальных 
исследований. 

Статические испытания, результаты которых используются 
для уточнения методов расчета и служат основным критерием 
при определении запасов прочности летательного аппарата, — 
ответственный эксперимент, и его ошибки важно уметь оцени: 
вать. Анализу погрешностей статических испытаний, основными 
источниками которых являются ошибки ворон вед нин условий 
работы конструкции и ошибки асое в книге уделяется 
большое внимание. 


В книгу включены две вспомогательные главы. В одной из 
них обосновывается необходимость экспериментального исследо- 
вания прочности натурных авиационных конструкций и рассма- 
триваются проблемы прочности, характерные для сверхзвуковых 
летательных аппаратов. Другая содержит краткое описание ус- 
ловий работы конструкции сверхзвукового летательного аппа- 
рата, которые необходимо воспроизводить при статических ис- 
пытаниях. | 

Материалы книги основываются на исследованиях, проведен- 
ных как в нашей стране, так и за рубежом. - 

Авторы выражают искреннюю благодарность акад. А. И. Ма- 
каревскому за ценные замечания, сделанные им при рецензиро- 
вании книги. | 


ВВЕДЕНИЕ 


В процессе создания современных летательных аппаратов 
проводится комплекс теоретических и экспериментальных иссле- 
дований прочности конструкции. 

Одновременно с проектированием летательного аппарата 
ведутся широкие теоретические исследования и расчеты его теп- 
лового, напряженного и деформированного состояния по суще- 
ствующим методикам, а также разрабатываются новые уточнен- 
ные и инженерные методы поверочных и проектировочных рас- 
четов применительно к конкретным конструкциям. 

Следует отметить, что летательный аппарат представляет со- 
бой очень сложную конструкцию, работающую в широком диа- 
пазоне нагрузок и тепловых режимов. Большинство проблем 
статической прочности, особенно для сверхзвуковых летатель- 
ных аппаратов, связано с рассмотрением различных нелинейных 
явлений — лучистого теплообмена, пластичности и ползучести. 
Все это очень затрудняет точный расчет летательного аппара- 
та, поэтому приходится обращаться к приближенным методам 
расчета, вводя различные допущения, погрешность которых мо- 
жет быть определена только путем сравнения с экспериментом. 

К летательным аппаратам предъявляется требование умень- 
шения веса до минимального значения, при котором обеспечива- 
ется необходимая прочность и жесткость конструкции. Это при- 
вело к тому, что планер имеет весьма небольшой запас прочно- 
сти, значительно меньший, чем многие другие виды кон- 
струкций. Так как на основании одних расчетов нельзя получить 
надежную оценку прочности летательного аппарата, то необхо- 
димо проводить обширные экспериментальные исследования 
авиационных конструкций. 

В процессе создания летательного, аппарата проводятся. экс- 
перименталечые исследования на образцах и элементах кон- 
струкций (узлах, панелях, соединениях) ‘с целью получе- 
ния исходных данных, необходимых для теоретических рас- 
четов, проводятся эксперименты на моделях и опытных отсеках 
для выбора рациональных силовых схем конструкции, про- 
верки методики расчета, исследования новых проблем и яв- 
лений. Затем проводятся контрольные испытания отдельных эле- 
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ментов, отсеков и агрегатов с целью подтвердить, что конструк- 
ция может выдержать без разрушения и появления недопусти- 
мых деформаций расчетные аэродинамические и инерционные 
‘нагрузки. 

Окончательное суждение о прочности летательного аппарата 
составляется после проведения экспериментальных исследований 
натурной конструкции планера по широкой программе, предус- 
матривающей проверку прочности основных агрегатов при раз- 
личных нагружениях и тепловых режимах. 

Контрольные испытания отдельных частей и агрегатов, а 
также экспериментальные исследования конструкции планера 
получили общее название статических испытаний летательного 
аппарата или тепловых статических испытаний, когда при экс- 
периментальных исследованиях воспроизводятся тепловые режи- 
мы сверхзвукового полета. 

Статические испытания конструкций и их элементов, прово- 
димые с целью получения данных о деформированном и напря- 
женном состояниях и фактической прочности, являются необхо- 
димым звеном в комплексе работ по созданию летательного ап- 
парата. Поэтому вместе с развитием авиации непрерывно со- 
вершенствовалась методика и техника эксперимента и к настоя- 
щему времени статические испытания представляют особой слож- 
ный технологический процесс. 

Большой вклад в развитие экспериментальных исследований 
прочности. при повышенных температурах был внесен научными 
работами и практической деятельностью многих советских 
ученых и инженеров. Среди них особо следует отметить 
исследования для разработки методов и средств нагревания 
и нагружения, а также работы по организации эксперименталь- 
ных исследований, проведенные А. А. Белоусом, Н. Л. Гузико- 
вым, А. Г. Загорским, А. Ф. Зотовым, К. И. Муратовым, 
М. П. Наумовым, М. А. Плетневой, А. К. Покровским, Ю.А. Пан- 
ковым, М. Б. Поляковым, Э. Л. Саньковичем, А. С. Сергеевым, 
В. М. Субботиным, В..И. Стыцюком, Ю. В. Тарасовым, 
А. Т. Цыбровым и др. 

В разработку методики измерений при тепловых статических 
испытаниях и автоматизации процессов эксперимента существен- 
ный вклад внесен А. И. Беклемищевым, М. Л. Дайчиком, 
Л. Г. Зябревым, М. Б. Карвацким, Н. П. Клоковой, З. Д. Кос- 
тюк, Б. Д. Нессоновым, О. А. Перуниной, А. Н. Серьезновым, 
В. П. Шведовым, В. Г. Шолуховым, Н. С. Эйлером и др. 


Глава І. СТАТИЧЕСКИЕ ИСПЫТАНИЯ КАК МЕТОД 
ОКОНЧАТЕЛЬНОЙ ОЦЕНКИ НЕСУЩЕЙ СПОСОБНОСТИ 
КОНСТРУКЦИЙ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 


1.1. РАЗВИТИЕ МЕТОДОВ СТАТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 


Проектирование различных конструкций началось задолго до 
появления теоретических работ по прочности, и первым конст- 
рукторам приходилось выявлять ошибки проектирования толь- 
ко путем испытаний. Таким образом было накоплено большое 
количество экспериментальных данных, на основании которых 
создавались эмпирические формулы. Однако в связи с многооб- 
разием' конструкций, усложнением их, появлением новых мате. 
риалов расчет на прочность по эмпирическим формулам не мог 
полностью удовлетворить конструктора. Появилась необходи- 
мость в развитии теоретических исследований, цель которых — 
получение аналитических формул, основанных на общих зако- 
номерностях, характерных ‘для реального тела. Возникли такие 
разделы науки, как теория упругости и пластичности, строитель- 
ная механика и многие другие, объединяющиеся под общим наз- 
ванием науки о прочности. Теория дала конструкторам мощный 
аппарат для исследования напряженного и деформированного 
состояния конструкции, для оценки ее прочности. 

Одновременно с теоретическими исследованиями различных 
задач существовали и непрерывно развивались эксперименталь- 
‚ ные методы исследования прочностных характеристик конструк- 

ций. Теоретические решения показали свою плодотворность, но 
вместе с тем обнаружили и свою недостаточность для полного 
решения многих технических задач. 

Развитие экспериментальных методов исследований прочнос: 
ти, особенно при решении инженерных задач, связанных с созда- 
нием конкретных конструкций, вызывалось тем, что теоретичес- 
кие формулы для расчета на прочность выводились в предполо- 
жении однородности идеальной упругости материалов и линей- 
ной зависимости диаграммы «напряжение—деформация». В ге- 
ометрию конструкции и схему приложения нагрузок вводились 
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допущения, т. е. принималась некоторая идеализированная рас- 
четная схема. В действительности технические материалы и кон- 
струкции иногда значительно отличаются от принятых в расчет- 
ной схеме. Поэтому экспериментальная проверка теоретических. 
решений, выведенных для идеализированных схем, приобретает 
большое практическое значение. 

Основное требование, которое всегда предъявлялось к инже- 
нерному проекту, — максимальная экономия в весе материала. 
Ее можно получить путем повышения допускаемых напряжений 
и снижения коэффициентов запаса прочности. Но этот путь мож- 
но признать безопасным лишь в том случае, если имеются. точ- 
ные данные о прочностных характеристиках конструкции. Пос- 
кольку на основании только теоретических расчетов нельзя полу- 
чить надежную оценку прочности конструкции, необходимо 
экспериментальное подтверждение того факта, что конструкция 
способна выдержать расчетные нагрузки. 

Особенно важно стремление к снижению веса при создании 
авиационных конструкций, поэтому с начала возникновения ави- 
ации основной задачей конструктора было уменьшить вес лета- 
тельного аппарата. В связи с этим в авиации получили широкое 
распространение новые материалы: алюминиевые, магниевые, 
титановые, хромоникелевые сплавы и жаропрочные стали. При- 
менение этих материалов и необходимость использовать их при 
высоких напряжениях заставила исследовать работу конструк- 
ций в области платических деформаций, что значительно услож- 
нило расчеты. | 

Стремление к уменьшению веса привело также к созданию 
новых типов конструкций: в авиации впервые получили широкое 
распространение тонкостенные конструкции, для которых ти- 
пичными стали разрушения от потери устойчивости под дейст- 
вием сжимающих и сдвигающих нагрузок. Необходимость опре- 
деления фактической разрушающей нагрузки планера. потребо- 
вала рассмотрения задач устойчивости за пределами упругости. 

Обеспечение прочности авиационных конструкций при их ми- 
нимальном весе значительно усложняется из-за большого раз- 
нообразия режимов, характерных для летательного аппарата в 
полете и при посадке, на которые должны быть рассчитан эле- 
менты конструкций. 

Совокупность всех этих факторов наложила определенную 
специфику на исследования по обеспечению прочности летатель- · 
ных аппаратов. Прежде всего это выразилось в стремлении ави- 
ационных конструкторов использовать при расчетах методы, обес- 
печивающие повышенную точность получаемых разультатов пу- 
тем учета как можно большего числа факторов, влияющих на. 
напряженное и деформированное состояние конструкции. Для 
этой цели были созданы специальные научно-исследовательские 
лаборатории, на которые наряду с исследованиями общих тео- 
ретических проблем возложено создание практических методов 
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расчета авиационных конструкций. Кроме того, в конструктор- 
ских бюро сложились коллективы ‘высококвалифицированных 
расчетчиков, способных применять достижения науки к решению 
задач, связанных с созданием конкретных образцов летательных 
аппаратов. 

Другой специфической особенностью исследования прочности 
авиационных конструкций является большой объем эксперимен- 
тальных работ как на стадии проектирования и постройки лета- 
тельного аппарата, так и на стадии завершения его создания при 
оценке эксплуатационных характеристик и летной годности. На 
разных стадиях создания летательного аппарата проводятся ла- 
бораторные статические, динамические и усталостные испытания 
как отдельных элементов, так и конструкции в целом. В заклю- 
чение проводятся летные испытания конструкции. 

В данной работе будут подробно описаны исследования ста- 
тической прочности летательных аппаратов. По целенаправлен- 
ности их можно подразделить на три основных этапа. 

1. Выбор конструкционного материала. Получение необходи- 
мых данных о свойствах материалов, которые требуются для 
расчетов конструкции, представляет первую важную область 
экспериментальных исследований, причем эти испытания долж: 
ны предшествовать началу работ над проектом летательного ап- 
парата. 

2. Опытные экспериментальные исследования прочности кон- 
структивных образцов, панелей, узлов, опытных отсеков, иссле- 
дований на масштабных моделях и т. д., целью которых явля- 
ются: а) выбор рациональных силовых схем и компоновок, 
б) проверка методики расчета, в) получение экспериментальных 
кривых и эмпирических зависимостей для приближенных расче- 
тов, г) исследование новых явлений, д) оценка технологических 
процессов и методов контроля с точки зрения влияния их на 
прочность, е) отработка методики и техники НОЕ 
исследований. 

3. Статические испытания, при которых воспроизводятся ве- 
личина и распределение нагрузки, действующей на летательный 
аппарат в полете, а также полетные тепловые режимы. При этих 
условиях определяется напряженное и деформированное состоя- 
ние конструкции путем подробной тензометрии и измерения про- 
гибов во многих точках, устанавливается отсутствие или наличие 
остаточных деформаций и, наконец, определяется фактический 
запас прочности путем испытания конструкций до разрушения. 

Объем исследований по каждому из указанных этапов может 
быть различным в зависимости от степени изученности применя- 
емых материалов, конструктивных схем и технологии изготовле- 
ния элементов, силовой компоновки аппарата в целом и т. п. 
В некоторых случаях, когда летательный аппарат изготовляется 
из материала, свойства которого хорошо изучены, применяются 
отработанные конструктивные схемы силовых элементов, по ко- 
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торым накоплен достаточный опыт проектирования и изготовле- 
ния; работы по первым двум этапам могут быть сведены к ми- 
нимуму или могут отсутствовать. 
Однако во всех случаях для каждого опытного самолета в 
соответствии с действующими в авиационной промышленности 
правилами должны быть проведены статические испытания кон- 
струкции с целью получения данных для оценки фактической 


Рис. 1.1. Нагружение конструкции при статических испы- 
таниях естественным грузом 


прочности. Статические испытания как метод экспериментальной 
лабораторной проверки прочности конструкций получили широ- 
кое распространение в авиационной промышленности. 

Еще на заре развития авиации были начаты разработка ос- 
нов методики статических испытаний и создание эксперименталь- 
ной базы для обеспечения этих испытаний. В начале 20-х годов 
уже проводились первые статические испытания агрегатов само- 
летов отечественного производства. При испытаниях конструк- 
ция нагружалась сосредоточенными силами или применялся бал- 
ластный способ нагружения, когда загрузка производилась рав- 
номерно распределенным по поверхности естественным грузом—- 
мешками с песком или дробью (рис. 1,1). 

В 30-х годах балластный способ был заменен нагружением 
с помощью рычажной системы (рис. 1.2). При этом способе на- 
гружения распределенная нагрузка, действующая на конструк- 
цию, заменяется малыми сосредоточенными силами, которые 
посредством системы рычагов и тяг сводятся к одной или не- 
скольким равнодействующим. Нагрузка создается специальными 
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силовозбудителями; число точек, в которых возбуждается на- 
грузка, равно числу равнодействующих. Использование рычаж-. 
ных систем для нагружения конструкций во многих точках зна- 
чительно повысило культуру испытаний и дало ряд преимуществ 
по сравнению с балластным способом: значительно повысилась 
точность нагружения, испытываемая конструкция стала открытой 
для визуального наблюдения и установки измерительных прибо- 


Рис .1.2. Нагружение конструкции при статических испы: 
таниях с помощью рычажных систем 


ров на поверхности изделия, появилась возможность мгновенно- 
го прекращения нагрузки и быстрого снятия ее при обнаруже- 
нии начала разрушения. 

К началу 40-х годов статические испытания приобрели ре- 
шающее значение при оценке прочности конкретных изделий 

авиационной техники. Основным результатом испытаний в этот 

период являлось определение фактической прочности конструк- 
ции путем нагружения ее до расчетной нагрузки или даже до 
разрушающей. Все большее и большее распространение при 
статических испытаниях получает измерение деформаций с 
последующим определением напряженного и деформированного 
состояний конструкции. 

В 1945—1950 гг. при статических испытаниях стали при- 
меняться проволочные тензорезисторы. Это позволило организо- 
вать массовую тензометрию основных агрегатов самолета и зна- 
чительно расширить возможности изучения и анализа фактичес- 
кого напряженного состояния конетрукции. 

_ В середине 50-х годов с появлением сверхзвуковых летатель- 
ных аппаратов, эксплуатирующихся в условиях аэродинамичес- 
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кого нагрева, возникла необходимость в разработке методики 
экспериментальных исследований прочности при повышенных 
температурах. 

Остановимся на основных проблемах прочности, связанных с 
аэродинамическим нагревом, и приведем результаты отдельных 
исследований, иллюстрирующих необходимость эксперименталь- 
ного изучения этих проблем при создании рациональной кон- 
струкции сверхзвуковых летательных аппаратов. 


1.2. ПРОБЛЕМЫ ПРОЧНОСТИ, ВОЗНИКАЮЩИЕ - 
ПРИ АЭРОДИНАМИЧЕСКОМ НАГРЕВЕ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 


Изменение механических характеристик материалов 
при повышенных температурах 


При нагревании конструкции изменяются механические ха- 
рактеристики материалов, из которых она изготовлена. На рис. 


ОКМ 


300 800 | пе ^^ 7200 7, К 


Рис. 1.3. Зависимость удельной прочности оз/у металлических сплавов 
от температуры 7: 


Г—бериллиевый сплав (до 870); 2—алюминиевые сплавы (длительно до 4200, 

кратковременно до 520К); 3—титановые сплавы (до 770К); 4—сталь (до 870-—920К); 

5—никелевый сплав (до 1170К); 6—ниобиевый сплав (до 1570К); 7—молибденовый 
сплав (до 2270К): 8—вольфрам (до 2270К) 


1.3 приведены зависимости удельной прочности оъ/ү от темпера- 
туры Т основных конструкционных материалов. Как видно, с 
повышением температуры удельная прочность этих материалов 
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снижается и при некотором значении температуры применение 
данного материала становится невыгодным по сравнению с 
другими материалами. Целесообразность применения в конкрет- 
ном изделии того или иного материала определяется многими 
факторами, характеризующими условия его работы, и устанав- 
ливается` на основании подробного анализа прочности конструк- 


300 500 700 900 Е 


Рис 1.4. Зависимость модуля упругости Ет/Ео от темпера- 
туры Т 


1—жаропрочная сталь; 2—алюминевый сплав: 3—титановый сплав 


ции с учетом реальных условий эксплуатации и экономической 
эффективности. На рис. 1.3 возможные пределы применимости 
авиационных сплавов указаны приближенно. Примерно так же, 
как и предел прочности, изменяется предел текучести, влияющий 
на величину критических напряжений при сжатии. 

При увеличении температуры модуль упругости снижается 
гораздо меньше по сравнению с другими характеристиками проч- 
ности, однако и в этом случае влиянием температуры пренебре- 
гать нельзя. На рис. 1.4 приведен график зависимости модуля 
упругости Ет/Ео от температуры Т для типичных авиационных 
сплавов. 


Влияние длительности воздействия повышенных температур 
на механические характеристики конструкционных материалов 


Характеристики прочности зависят не только от величины 
температуры, но и от длительности пребывания материала при 
повышенных температурах. Это явление требует эксперименталь- 
ного изучения и должно учитываться при расчетах на прочность. 
Особенно тщательное изучение необходимо в том случае, когда 
эксплуатационные температуры конструкции близки к пределу 


є 


із 


применимости материала, из которого она изготовлена, а также 
когда конструкция предназначена для длительной эксплуатации. 

В качестве примера, иллюстрирующего влияние длительности 
воздействия повышенной температуры на характеристики меха- 
нических свойств, приведем результаты экспериментального ис- 
следования свойств алюминиевого сплава АК4-1[. На рис. 1.5 дана 
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Рис. 1.5. Зависимость временного сопротивления 

Св И восстановленной прочности сплава АК4-1-ТІ 

от числа М полета и длительности эксплуатации 
летательного аппарата 


а 


а, ити <, 


зависимость между временным сопротивлением ов сплава АК4- 
1-Т] и числом М полета изделия, в котором он применен. Сплош- 
ная кривая характеризует значение временного сопротивления 
в начале эксплуатации изделия, а пунктирная кривая — времен- 
ного сопротивления того же материала, пробывшего под воздей- 
ствием повышенной температуры в течение 30000 ч. 

Как видно из рис. 1.5, временное сопротивление сплава АКА4- 
1-ТІ при температуре 403 К, соответствующей числу М=2,3, со- 
ставляет 0,9 от начального значения. После эксплуатации. сверх- 
звукового самолета при числе М=2,3 в течение 30 000: ч это от- 
ношение снижается до 0,83. Снижение невелико, но его надо 
учитывать при расчетах. 


14. 


При увеличении скорости полета в результате аэродинами- 
ческого нагрева прочность этого сплава резко падает, что необ- 
ходимо учитывать, особенно если предусматривается длитель- 
ная эксплуатация конструкции. 

При расчете сверхзвукового летательного аппарата на проч- 
ность следует определять дополнительную механическую харак- 
теристику материала — восстановленную прочность. Под восста- 
новленной прочностью понимается временное сопротивление при 
комнатной температуре материала, подвергавшегося ранее в те- 
чение определенного времени воздействию повышенной темпе- 
ратуры. Эта характеристика имеет важное значение, так как 
многие расчетные случаи нагружения для сверхзвукового лета- 
тельного аппарата соответствуют режиму полета на дозвуковых 
и околозвуковых скоростях, когда температуры низки. 

В качестве примера на рис. 1.5 приведена также Зависимость 
от температуры восстановленной прочности сплава АК4-1-Т| для 
продолжительности выдержки при эксплуатационной темпера- 
туре в течение 30 000 ч. Как нетрудно видеть, при увеличении 
температуры происходит значительное снижение восстановлен- 
ной прочности. 

Температура и длительность выдержки оказывает существен- 
ное влияние и на другие характеристики прочности конструкци- 
онного материала (условный предел текучести оох, предел проч- 
ности при смятии ссем, предел прочности при сдвиге и др.). 

Таким образом, прежде чем принять решение о возможности 
применения того или иного материала, следует тщательно изу- 
чить его механические свойства при тепловых воздействиях, со- 
ответствующих условиям эксплуатации летательного аппарата. 
Эти исследования проводятся исключительно экспериментально. 

Кроме того, при статических испытаниях следует учитывать 
зависимость механических характеристик материалов от условий 
эксплуатации летательного аппарата. 


Ползучесть материала при повышенных температурах 


Нагревание материалов сопровождается не только ухудшени- 
ем их механических характеристик, но и явлением ползучести. 
Из-за необратимости большей части деформации ползучести в 
процессе эксплуатации летательного аппарата происходит нако- 
пление остаточных деформаций в его конструкции, величина ко- 
торых зависит как от уровня температур и напряжений, так и, 
от длительности их воздействия. С этим явлением необходимо 
считаться при проектировании и эксплуатации сверхзвуковых ле- 
тательных аппаратов и в первую очередь сверхзвуковых пас- 
сажирских самолетов, рассчитанных на длительный срок служ. 
бы. 

Результаты испытаний на ползучесть чаще всего представ- 
ляют в виде кривых зависимости деформации от времени — кри- 
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вых ползучести. На рис. 1.6 приведены кривые ползучести при 
сжатии профиля из материала АК4-1-ТІ при температуре 448К. 
Используя семейство кривых ползучести, можно для любого мо- 
мента времени построить зависимость между напряжениями и де- 
формациями. Эта зависимость получила название изохронной 
кривой деформации. Она позволяет легко оценить деформации 
ползучести за заданное времятпри любом напряжении. На рис. 


Рис. 1.6. Кривые ползучести опол—8 алюминиевого сплава 
АК4-1-ТІ при Т=448 К 


1.7 и 1.8 приведены изохроные кривые для материала АК4-1-Т1 
при растяжении стандартного образца и при сжатии профиля. 
Очевидно, что остаточная деформация за 30000 ч может быть 
представлена отрезком между кривыми, соответствующими т= 
= бои т 50.000 ч. 

С точки зрения аэродинамики, управляемости и работы раз- 
личных систем ползучесть материала может привести к недопус- 
тимым искажениям формы летательного аппарата. 

Приведенные выше результаты хорошо иллюстрируют важ- 
ность проблемы ползучести для сверхзвукового пассажирского 
самолета. | 

В ряде зарубежных работ указывается, что при проектиро- 
вании в качестве предельной допустимой следует считать оста- 
точную деформацию, равную 0,1%. Если принять такое допуще- 
ние для сверхзвукового пассажирского самолета, изготовленного 
из материала АК4-1-ТІ и эксплуатируемого при температуре 
403 К, то из изохронных кривых рис. 1.7 и 1.8 следует необходи- 
мость ограничения длительно действующих напряжений (при пе- 
регрузке п = 1) величиной о=8 даН/мм?, что составляет пример- 
но 22% временного сопротивления материала АК4-1-ТІ при этой 
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температуре. Следует иметь в виду, что данная оценка не учи- 
тывает обратную ползучесть, которая возникает при каждой раз- 
грузке в реальных условиях. эксплуатации, а также влияние цик- 
лической составляющей нагрузки на скорость ползучести. 


С,дан/мм? с, дадим? 


7=054,7=405 К 
7=30000 5,7 =405 К 
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Рис. 1.7. Изохронная кривая де- Рис. 1.8. Изохронная кривая де- 
формации при растяжении образ- формации при сжатии профиля 
ца 


Другим следствием ползучести является изменение напря- 
женного и деформированного состояний конструкции, нередко 
оказывающее заметное влияние на ее несущую способность. 
Известно, например, что величина критического напряжения тон- 
костенной оболочки зависит от 
начальных прогибов ее обе- 
чайки. Естественно ожидать, 
что развитие таких. прогибов 
в процессе ползучести может 
привести к тому, что равно- 
весное состояние оболочки пе- 
рестанет быть устойчивым — 
произойдет ее выпучивание, 
сопровождающееся большими 
остаточными деформациями и 
резким снижением несущей 
способности. . 


На БЕ? 1.9 Приведены взя- рис 1.9. Результаты эксперименталь- 
тые из работы [6] результаты ного исследования устойчивости ци- 
экспериментального исследо- линдрических оболочек 


вания устойчивости цилиндри- 
ческих оболочек с отношением радиуса к толщине стенки Ю/6б =. 
—=116—175, изготовленных из материала Д16А-Т. По оси абс- 
цисс здесь отложен безразмерный параметр деформации ползу- 


А 


елК 
чести я ‚ а по оси ординат — критическое значение пара- 


метра напряжения 90=—9„^/ЕЗ. Оболочки медленно нагрева- 
лись до температуры 7 =530--620 К и затем быстро (за 2—3 с) 
нагружались осевой сжимающей силой. Далее как температура, 
так и осевая сила поддерживались постоянными в течение всего 
эксперимента вплоть до момента выпучивания оболочки. Хорошо 
видно значительное снижение критического напряжения при уве- 
личении деформации ползучести. Аналогично ведут себя обо- 
лочки и при других видах нагружения — изгибе, внешнем дав- 
лении ит. д. 


Температурные напряжения 


Влияние нагрева на прочность конструкции не ограничива- 
ется изменениями в поведении материалов, из которых конст- 
рукция состоит, хотя выше было показано, что эти изменения 
могут оказать очень сильное влияние на ее деформацию и несу- 
щую способность. При быстром аэродинамическом нагревании и 
охлаждении летательного аппарата в его тонкостенной конст- 
рукции, обладающей низкой теплопроводностью и имеющей эле- 
менты с различной теплоемкостью, возникают значительные 
перепады температур. Медленнее, чем ‘вся остальная кон- 
струкция, прогреваются ее участки, омываемые топливом. 
Здесь возникают обычно самые большие перепады температур, 
сохраняющиеся в течение всего полета. 

Неодинаковый нагрев и, как следствие, различное удлинение 
связанных между собой элементов конструкции приводит к воз- 
никновению температурных напряжений. В конструкциях, изго- 
`товленных из разнородных материалов, имеющих различные. ко- 
эффициенты линейного расширения, температурные напряжения 
появляются и при равномерном нагревании. 

Величина температурных напряжений прямо пропорциональ- 
на перепаду температур, коэффициенту линейного расширения 
материала, его модулю упругости и зависит, кроме того, от типа 
конструкции и жесткостей ее элементов. Температурные напря- 
жения действуют, как правило, одновременно с напряжениями от 
аэродинамических и инерционных нагрузок. При совпадении зна- 
ков обоих видов напряжений повышается уровень напряжений в 
конструкции, что может привести к увеличению ее деформаций 
и снижению несущей способности. При аэродинамическом на- 
греве самолета температурные напряжения и напряжения от 
нагрузки имеют одинаковые знаки в обшивке верхней поверхно- 
сти крыла и нижней поверхности фюзеляжа, в шпангоутах гер- 
моотсеков с избыточным внутренним давлением, в поясах лон- 
жеронов нижней поверхности крыла и т. д., а при аэродинами- 
ческом охлаждении на участке торможения, ‚например, в 
обшивке нижней поверхности крыла ив поясах лонжеронов верх- 
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ней. Знаки напряжений в таких элементах конструкции, как 
стрингеры, нервюры и шпангоуты зависят от типа конструкции, 
условий нагрева и нагружения, и’общие правила для них вряд 
ли можно сформулировать. 

Если элементы конструкции не теряют устойчивость и сум- 
марные напряжения (температурные напряжения- напряжения 
от нагрузки) не превосходят 
предела пропорциональности оо 
материала, т. е. зависимость | 
напряжений от деформаций 


1 дан/чм- 


За { А 

Е — 

4 2= 0 72да//с м? 
ра | 


Е 


65=6.+0,=76да8/мм? 
бт=3/даН/мм? 


Рис. 1.10. Напряжения во внутрен- Рис. 1.11. Стационарные температур- 
ней полке шпангоута: - ные напряжения в отсеке фюзеляжа: 


— температурные напряжения; — расчетная кривая, СО —экспери- 
— — — суммарные напряжения; &(@)— | ментальные точки 
экспериментальные точки 


остается линейной, то происходит алгебраическое сложение 
обоих видов напряжений, что подтверждают многочисленные 
эксперименты, результаты одного из которых показаны на 
рис. 1.10. Испытываемая конструкция была изготовлена из 
сплава АК4-1-ТІ и представляла собой отсек фюзеляжа с цент- 
ропланом, причем последний был залит водой, имитировавшей 
в тепловом отношении топливо. Измерения показали, что темпе- 
ратурные напряжения, действующие при стационарном темпера- 
турном режиме в шпангоутах отсека, достигают в местах сты- 
ковки их с центропланом величины от = 3,7 даН/мм?. Суммируясь 
с напряжениями от избыточного внутреннего давления (р = 
= 0,75 даН/см?), которые равны в тех же местах ор= 3,9 даН/мм?, 
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они повышают, как показал эксперимент, уровень напряжений 
в шпангоуте до сх =7,6 даН/мм?, т. е. в два раза. | 
Значительные темепратурные напряжения до 4 даН/мм? были 
зарегистрированы при этих испытаниях не только в шпангоутах, 
но и в стрингерах отсека. Эпюра температурных напряжений, 
измеренных в сечении фюзе- 
ляжа, удаленном от концов от- 
сека, приведена на рис. 1.11. 
Стационарное распределение 
температуры, имевшее при 
этом место, показано на 


2-2 0 2 4 6 б:,даумн2 


44 
30 3850 360 О А 


Рис. 1.12. Стационарные температур- Рис. 1.13. Распределение температурь 
ные поля в отсеке фюзеляжа - и температурные напряжения в шпан- 
гоуте 


рис. 1.12. Измеренные температурные напряжения хорошо сов- 
падают с расчетными, вычисленными по известной формуле 


„= — Ва. тағ | ТьаР) . 
Р 


х 


полученной в предположении справедливости гипотезы плоских 
сечений при Е и а, не зависящих от температуры. 

Здесь Е — модуль упругости; а — коэффициент линейного 
расширения; К — площадь поперечного сечения; х, у — коорди- 
наты точки сечения в главных центральных осях; /[. — главный 
момент инерции сечения. 

При быстром нагреве каркасированных конструкций в них 
обычно возникают значительные нестационарные перепады тем- 
ператур и температурные напряжения. Примером могут служить 
напряжения в шпангоуте другого отсека из сплава АКА-|1, об- 
шивка которого нагревалась с постоянным темпом 47,/4т == 
=0,3 град/с до температуры Т.=403 К. Распределение темпера- 
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гуры Г в шпангоуте и температурные напряжения от, возникаю- 
щие в нем в конце нагрева, показаны на рис. 1.13. 

Температурные напряжения в отличие от напряжений, выз- 
ванных внешней нагрузкой, быстро убывают при снижении же- 
сткости тех элементов, в которых действуют. Они слабо влияют 
на напряженное состояние конструкции при нагрузких, близких к 
разрушающим, когда обычно происходит резкое падение жестко- 
сти ее элементов из-за пластичности материала и местной потери 


Суммарные напряжения (0,16) 


0/0 | 


Рис. 1.14. Несущая способность оболочек из сплава АМгб при неравномер- 
ном нагреве: 


—расчет с учетом 0,; —: — — расчет без учета 04/00 О —эксперимент 


устойчивости. Поэтому температурные напряжения редко, в ос- 
новном при хрупком разрушении, оказывают заметное влияние 
на несущую способность. На рис. 1.14 приведены результаты рас- 
чета и экспериментального исследования несущей способности 
неравномерно нагретой цилиндрической подкрепленной оболоч- 
ки типа топливного бака из алюминиевого сплава АМгб. Там 
же показано распределение температуры по периметру оболочки. 
Она нагружалась чистым изгибающим моментом так, что сжи- 
мающие напряжения действовали в нижней части. При испыта-. 
‚ниях разрушение произошло в ненагретой сжатой зоне вследст- 
вие потери устойчивости обшивки. . | 
Расчет, основанный на теории изгиба балки с использова-- 
нием реальных диаграмм «о—е», показал, что в случае отсутст- 
вия температурных напряжений разрушающий изгибающий мо-- 
мент отличался бы всего на 9%, т. е. влияние температурных 
напряжений на несущую способность невелико. Это можно объ- 
яснить, если рассмотреть кривую -зависимости «о—ғ» (рис. 1.15), 
полученную для панелей оболочки при сжатии. Видно, что при 
деформации, большей ғ= 0,3590, дальнейшее ее увеличение до 
ё=0,5-—0,55% происходит практически без изменения нагрузки, 
воспринимаемой панелью. При. увеличении изгибающего момен- 
та догружаются соседние менее нагруженные панели, происхо- 
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Рис. 1.16. Температурные напряжения в шпангоуте 
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дит выравнивание напряжений по сечению оболочки, т. е. умень- 
шение роли температурных напряжений. 

Сильное влияние температурных напряжений на несущую 
способность было обнаружено при экспериментальном исследова- 
нии прочности тонкостенной цилиндрической оболочки из сплава 
на никелевой основе ЭИб654, подкрепленной изнутри шпангоута- 
ми и нагруженной веншним давлением — водой (рис. 1.16). 
Оболочка нагревалась изнутри, причем охлаждаемая водой и за- 
щищенная теплоизоляцией обшивка оставалась холодной, а по 
сечению шпангоута устанавливался большой стационарный пере- 
пад температуры. Поэтому в шпангоутах кроме сжимающих. 
напряжений от внешнего давления возникали большие темпера- 
турные напряжения. Неравномерный нагрев шпангоутов вызы- 
вал падение несущей способности оболочек в два раза, что нель- 
зя объяснить только снижением механических свойств материа- 
ла ЭИ654, предел текучести которого снижается при нагреве до 
Т=625 К на 15%, а модуль упругости всего на 10%. 

Разрушение начиналось с потери устойчивости спинок каж- 
дого шпангоута в пяти-шести местах. Обшивка, работающая как 
мембрана, не могла нести нагрузку, которая переходила на нее 
со шпангоутов, и разрушалась. Дополнительные испытания и 
расчеты показали, что выпучивание спинок нагретых шпангоу- 
тов происходит при напряжении, меньшем предела пропорцио- 
нальности материала, когда температурные напряжения сумми- 
руются с напряжениями от давления, чем и объясняется сильное 
снижение несущей способности оболочек. 

Более сильное влияние, чем на несущую способность, оказы- 
вают температурные напряжения на деформации конструкции и, 
прежде всего, на коробление обшивки. В условиях неустановив- 
шегося режима нагрева обшивка нагревается значительно быст- 
рее, чем соединенные с ней элементы каркаса: стрингеры, шпан- 
гоуты, пояса нервюр и лонжеронов, которые препятствуют тем- 
пературному расширению обшивки, вызывая в ней сжимающие 
температурные напряжения. При возрастании температурных 
напряжений может наступить момент, когда плоская начальная 
форма обшивки перестанет быть устойчивой — произойдет ее 
выпучивание. Оно может сопровождаться большими прогибами, 
изгибными напряжениями, превосходящими ` предел текучести 
материала, и, следовательно, остаточными деформациями. 

Сильно способствует короблению и образованию остаточного. 
выпучивания ползучесть материала. На рис. 1.17 показана стрин- 
герная панель из сплава на никелевой основе после однократ- 
ного нагрева ее с темпом @Т./4т=10 град/с до Т.=1270 К. При 
повторных нагревах остаточные деформации, вызванные темпе- 
ратурными напряжениями, обычно нарастают медленно, а затем 
после 5—10 циклов стабилизируются. Это объясняется резким 
снижением температурных напряжений после потери устойчиво- 
сти обшивки и образования складок, которые начинают работать. 
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как компенсаторы температурного расширения. У хрупких ма- 
териалов выпучивание обшивки нередко заканчивается разру- 
шением. 

Примером зависимости остаточных прогибов обшивки от чис- 
ла циклов нагрева могут служить результаты испытаний рулей 
из материала ДІ6, которые нагружались избыточным внешним 
давлением р=0,6 даН/см?, воспроизводившим аэродинамиче- 


Рис. 1.17. Коробление обшивки стрингерной панели 


скую нагрузку, и нагревались с высоким темпом 4Г,/т 2х 
2240 град/с до температуры Т=523 К. На рис. 1.18 дана зави- 
симость остаточного прогиба обшивки от числа циклов, а на 
рис. 1.19 показан вид панели руля после 10 циклов нагрева. При 
нагреве до более высокой температуры Т=635 К выпучивание 
обшивки сопровождалось хрупким разрушением (рис. 1.20). 
Характерной особенностью температурных напряжений в об- 
шивке является то, что они сжимают ее в двух взаимно перпен- 
дикулярных направлениях (рис. 1.21). Напряжения а. возника- 
ют из-за перепада температур между обшивкой и стрингерами 
или поясами лонжеронов, а напряжения оу — из-за перепада 
между нею и шпангоутами или поясами нервюр. Однако создать 
конструкцию, обшивка которой имела бы высокие критические 
напряжения при двухосном сжатии, трудно. Обшивка обычных 
авиационных конструкций, подкрепляемая продольным набором 
(стрингерами или гофром), имеет низкие критические напряже- 
ния при сжатии в поперечном направлении. Как правило, ве- 


24. 


р 


Рис. 1.20. Хрупкое разрушение обшивки 


Рис. 1.18. Зависимость остаточного 
прогиба [ост обшивки от числа цик- 
лов нагревания п 
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Рис. 1.21. Напряженное состояние обшивки 


С] одьиная конструкция 


слоистье панели с 
сотодыим заполнитёелём 


Рис. 1.23. Применение сотовых панелей ·в самолете ХВ-70 


личина обукр В три-четыре раза меньше ох кр. Характер выпучи- 
вания таких конструкций показан на рис. 1.22. 

При большом ‘шаге поперечного силового набора (шпангоу- 
тов, нервюр) возможно выпучивание панелей обшивки вместе с 
продольным набором, так как их изгибная жесткость Е. мала. 
Высокие критические напряжения имеет обшивка сотовых пане- 
лей, которые широко применяются в конструкциях сверхзвуко- 
вых самолетов, в том числе самолета ХВ-70 (рис. 1.23), имеюще- 
го скорость, соответствующую числу М =3. Коробление обшивки, 
особенно с образованием остаточных волн на поверхности кон- 
струкции, крайне нежелательно по соображениям аэродинами- 
ки. Волны на обтекаемой поверхности увеличивают аэродинами- 
ческое сопротивление и, следовательно, ухудшают летные ха- 
рактеристики летательного аппарата. 


Применение жаропрочных сплавов 
и тугоплавких материалов 


Разработка конструкционных материалов, сохраняющих до- 
статочные прочность и жесткость · при температурах выше 
1200 К, является одной из наиболее важных проблем при созда- 
нии гиперзвуковых летательных аппаратов. Жаропрочные спла- 
вы на основе никеля начинают резко терять прочность при по- 
вышении температуры после 1000 К и вряд ли могут применять- 
ся при Г>1200 К. Несколько лучшими свойствами при высоких 
температурах обладают разрабатываемые в последние годы дис- 
персионно-упрочняемые сплавы хром — никель, кобальт — ни- 
кель и кобальт — никель — хром, но и они могут быть исполь- 
зованы как конструкционные материалы только до Т=1350— 
1400 К. При более высоких температурах удовлетворительной 
прочностью обладают сплавы тугоплавких металлов: ниобия, 
молибдена, тантала и вольфрама (см. рис. 1.3). Однако тугоплав- 
кие металлы недостаточно технологичны, плохо поддаются меха- 
нической обработке и гибке. Тугоплавкие металлы характери- 
зуются плохим сопротивлением окислению при высоких темпера- 
турах. Так, например, скорость окисления ниобия превосходит 
10 г/(м2:ч), а вольфрама — на порядок выше. 

При максимальных рабочих температурах процесс окисления 
тугоплавких металлов в атмосфере носит катастрофический ха- 
рактер. Очень быстро окисляется и один из наиболее тугоплав- 
ких материалов — графит. При Т=2700 К скорость его окисле- 
ния превосходит 10 г/(м2:с). Стойкость против окисления может 
быть повышена легированием, однако при достаточно высоких 
температурах и длительных выдержках все тугоплавкие сплавы 
будут нуждаться в защитных покрытиях. Разработка защитного 
покрытия представляет собой сложную проблему ввиду много- 
образия требований, предъявляемых к нему: высокие жаростой- 
кость и пластичность, хорошая адгезия с металлом, высокая из- 
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лучательная способность, отсутствие вредного влияния на металл. 
Покрытие должно подбираться к определенному сплаву с уче- 
том условий его эксплуатации. 

Скорость окисления существенно зависит от давления ‘и со- 
става атмосферы. Даже при неглубоком вакууме (0,1—1,0 мм 
рт. ст.) она понижается на несколько порядков. При больших 
гиперзвуковых скоростях (М> 10) у поверхности обтекаемого 
тела происходит диссоциация воздуха с образованием атомар- 
ного кислорода и процесс окисления материалов ускоряется. Это 
обстоятельство сильно затрудняет имитацию процесса окисления 
в лабораторных условиях. Несмотря на отсутствие атомарного 
кислорода, окисление при тепловых статических испытаниях в 
наземных условиях может происходить значительно быстрее, чем 
в полете из-за высокой плотности воздуха, что недопустимо. 
В случае невозможности воспроизвести условия окисления при 
тепловых статических испытаниях натурной конструкции следу- 
ет вообще не допускать окисления, проводя испытания в нейт- 
ральной среде или в вакууме. Процесс окисления при этом изу- 
чать отдельно на малых образцах, используя специализирован- 
ные установки. 


1.3. РАЗВИТИЕ ТЕПЛОВЫХ СТАТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ 
НАТУРНЫХ КОНСТРУКЦИЙ 


В связи с появлением и развитием сверхзвуковых летатель- 
ных аппаратов в середине 50-х годов возникла необходимость в 
разработке методики экспериментальных исследований прочно- 
сти при повышенных температурах и создании эксперименталь- 
ной базы для их проведения. Задача исследователей при этом 
значительно усложнилась ввиду необходимости учитывать кроме 
нагрузки еще два фактора — температуру и время. Новой иос-. 
новной проблемой тепловых статических испытаний явилось соз- 
дание методики воспроизведения тепловых режимов, соответст- 
вующих полетным,— моделирование аэродинамического нагре- 
вания. Решение этой проблемы, естественно, нёчалось с 
разработки более простых задач. Такой сравнительно просто осу- 
ществимой задачей явилось обеспечение статических испытаний 
при равномерных стационарных температурах. Решение ее было 
найдено путем создания нагревательных установок типа тепловых 
камер, в которые помещались испытываемые натурные агрегаты. 
Основной трудностью в реализации выбранной методики явилось 
создание крупных термокамер с равномерным температурным 
полем и стабильным поддержанием заданных стационарных 
температур. Наибольшее распространение. при проведении ста- 
тических испытаний натурных конструкций получили термока- 
меры конвекционного типа, где нагревание осуществляется в 
основном за счет конвекции от подогретого воздуха, циркулирую- 
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щего по замкнутому контуру подогреватель — камера — возду- 
ховод — вентилятор — подогреватель. 

Несравненно более сложной явилась задача проведения экс- 
периментальных исследований при нестационарных температур- 
ных полях. Основная трудность заключалась в необходимости 
воспроизведения температурных полей, изменяющихся по време- 
ни в зависимости от заданных параметров траектории полета и 
конструкции летательного аппарата. Наиболее просто осущест- 
вить воспроизведение температурных полей внутри конструкции 
путем создания на поверхности тепловых условий (распределе- 
ние температур, или плотностей тепловых потоков), подобных 
полетным. Этот метод и был принят при тепловых статических 
испытаниях. 

Существует три способа передачи тепла: кондуктивный, кон- 
векционный и радиационный. Все три способа были опробованы 
для воспроизведения аэродинамического нагревания при прове- 
дении статических испытаний. Первым был опробован метод 
воспроизведения температурных условий полета за счет кондук- 
тивной теплопередачи. Для этого конструкция обкладывалась 
нагревательными элементами, состоящими из металлической лен- 
ты, обшитой электроизолирующим термостойким материалом. 
При подаче электрического тока на металлическую ленту проис- 
ходит нагревание ее и тепло передается на конструкцию. Изме- 
няя подаваемую электрическую мощность, можно. изменять ин- 
тенсивность нагревания конструкции, т. е. вести программный 
нагрев. Нагревательные устройства, получившие название «теп- 
ловых одеял», изготавливались из нихромовых лент, изолирован- 
ных стеклотканью. Нагревательные элементы крепились на ос- 
новании из асботкани. На рис. 1.24 приведен один из типов 
«теплового одеяла», применявшихся при испытаниях. 

Первые статические испытания при воспроизведении темпе- 
ратурных полей в конструкции с применением «тепловых одеял» 
были начаты в 1956 г., но большого распространения этот способ 
нагревания не получил из-за серьезных недостатков. Несмотря на 
то, что кондуктивный способ теплопередачи не нашел широкого 
распространения при тепловых статических испытаниях, в неко- 
торых частных случаях применение его может оказаться целе- 
сообразным. 

Моделирование аэродинамического нагрева сверхзвуковых 
летательных аппаратов с использованием конвективного спосо- 
ба нагрева нашло применение при тепловых статических испы- 
таниях. Для осуществления этого способа воспроизведения 
тепловых режимов конструкции необходимы специальные уста- 
новки типа аэродинамической трубы с предварительным подогре- 
вом потока. Моделирование условий полета по тепловым режи- 
мам обеспечивается путем регулирования температуры и скоро- 
сти потока воздуха, а воспроизведение нагрузок на летательный 
аппарат осуществляется аналогично обычным статическим испы- 
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таниям, т. е. распределенная поверхностная нагрузка заменяется 
системой малых сосредоточенных сил, которые посредством ры- 
чажных систем, расположенных вне потока, сводятся.к одной или 
нескольким равнодействующим, где и создается нагрузка с по- 
мощью силовозбудителей. 

Испытания на установках с конвективным нагревом подтвер- 
дили возможность и целесообразность моделирования аэродина- 


Рис. 1.24. «Тепловые одеяла» 


мического нагрева указанным способом. Но вместе с тем были 
выяснены обстоятельства, которые показали, что способ конвек- 
тивного нагрева имеет свои ограничения и неудобства и не может 
полностью обеспечить воспроизведение всего многообразия ре- 
жимов нагрева различных летательных аппаратов. Поэтому па- 
раллельно с его развитием велась разработка и внедрение ме- 
тодов воспроизвёдения аэродинамического нагрева с использова- 
нием лучистого теплообмена. 

Нагревание конструкции при этом способе осуществляется с 
помощью нагревателей, излучающих энергию в основном в обла- 
‘сти инфракрасных волн. В связи с этим способ воспроизведения 
аэродинамического нагрева с помощью радиационных нагрева- 
телей часто называют способом инфракрасного нагрева. Благо- 
даря универсальности и сравнительной простоте установок ин- 
фракрасного нагрева и вспомогательных служб к ним, способ 
лучистого нагрева получил широкое распространение при прове- 
дении тепловых статических испытаний как в СССР, так и за 
границей. 

Нагревание конструкции при испытаниях, безусловно, нало- 
жило ряд специфических особенностей на методику нагружения 
и измерений. Несмотря на то, что при тепловых статических ис- 
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пытаниях была принята в основном существующая ранее тех- 
нология нагружения, пришлось решить ряд методических вопро- 
сов, связанных ‘с влиянием высоких температур. Были разрабо- 
таны рекомендации по приложению нагрузок к объекту, по 
скорости нагружения и длительности выдержки под нагрузкой и 
по другим вопросам. 

Значительные работы были выполнены по методике измере- 
ний. Пришлось разработать и внедрить новый для статических 
испытаний вид измерений — термометрию. Появилась необхо- 
димость в измерениях тепловых потоков. При повышенных не- 
стационарных температурах усложнилась методика измерения 
деформаций и прогибов. 

Особенно остро при тепловых статических испытаниях встал 
вопрос об автоматизации процессов управления экспериментом: 
нагреванием, нагружением и измерением. Если при статических 
испытаниях в условиях нормальных температур автоматизация 
повышает качество эксперимента, убыстряет его, то при тепло- 
вых статических испытаниях отсутствие автоматизации в неко- 
торых случаях делает невозможным сам эксперимент, так как 
выполнение сложных программ одновременного нагревания и 
нагружения не обеспечивается ручным управлением. 

Тепловые статические испытания продолжают развиваться и 
совершенствоваться, но уже современное состояние этого на- 
правления экспериментальных исследований позволяет прово- 
дить весьма сложные эксперименты. 

Ниже будут освещены основные вопросы методики тепловых 
статических испытаний и описаны технические средства, обеспе- 
чивающие их. 


Глава П. УСЛОВИЯ РАБОТЫ КОНСТРУКЦИЙ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 


2.1. НАГРЕВАНИЕ КОНСТРУКЦИИ 
? В СВЕРХЗВУКОВОМ ПОЛЕТЕ 


Основным источником нагревания конструкции в сверхзвуко- 
вом полете является пограничный слой, где кинетическая энер- 
гия потока, движущегося с большой скоростью относительно по- 
верхности летательного аппарата, преобразуется в тепло по мере 
того, как относительная скорость движения воздуха в погранич- 
ном слое быстро уменьшается до нуля. Повышение температуры 
пограничного слоя приводит к нагреванию поверхности и даль- 
нейшему распространению тепла внутрь конструкции. Это явле- 
ние называют аэродинамическим нагреванием, В полете лета- 
тельный аппарат нагревается также за счет тепла, выделяюще- 
гося при работе двигателей и электронного оборудования, за 
счет излучения Земли, Солнца и при космических скоростях — 
за счет излучения газов. 


Однако эти источники нагревания для аппаратов, совершаю- 
щих полеты со сверхзвуковыми скоростями в пределах атмосфе- 
ры, имеют второстепенное значение. Одновременно с нагревани- 
ем конструкции происходит рассеивание тепловой энергии излу- 
чением с нагретой поверхности летательного аппарата в 
окружающее пространство. Вследствие этого тепловой поток в 
конструкцию уменьшается. 


Процесс теплообмена в сверхзвуковом полете определяется 
уравнением 


( 
ОРЕ бы О (2. 1) 
где 4а — плотность теплового потока, аккумулируемого конст- 
рукцией; | 
й — коэффициент теплоотдачи; 
Тао — температура адиабатической стенки;. 


Е. — температура поверхности; 
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Опр — Плотность лучистого потока от прочих внешних источ- 

| ников: излучения Солнца, Земли, а при космических 
скоростях — излучения газа; 

Чизл — плотность лучистого потока, излучаемого поверхно- 
стью летательного аппарата. 


Температура адиабатической стенки определяет максималь- 
ную температуру пограничного слоя при отсутствии теплообме- 
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Рис. 2.1. К определению температуры торможения 


на с поверхностью. Уравнение Бернулли, выражающее закон со- 
хранения энергии, в применении к струйке газа может быть за- 
писано в форме 


Ве ОИ (2.2) 
2 х — 1 
где У — скорость в м/с; 


С 


р 
х= — — показатель адиабаты; 
Со 


© =9,81 м/с? — ускорение свободного падения; 
Р =29,27 — универсальная газовая постоянная в м/град. 


Из выражения (2.2) следует, что температура воздуха не ос- 
тается постоянной вдоль струйки: если скорость уменьшается, 
то температура возрастает. При обтекании потоком воздуха 
носовой части тела всегда можно выделить некоторую точку А 
тела (рис. 2.1), в которой поток полностью затормаживается. Эта 
точка называется критической. Найдем температуру в критиче- 
ской точке или температуру торможения То. С этой целью на- 
пишем уравнение (2.2) для сечений Ги /7 (см. рис. 2.1) 


у? 3 
— -- - БЮТ. = —— 2ЮТо», 
2 и | х2 1 


откуда 


Г=Т. (14 аас 9 
7. е ве: 


где Г», И» — температура и скорость потока вдали от критиче- 
| СКОЙ ТОЧКИ. 
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При адиабатическом сжатии газа, когда теплообмен между ` 
его`частицами не успевает произойти (именно такой процесс име- 
ет место в критической точке), справедливо соотношение 


НЕЕ зог, 


где а — скорость звука, 
и, следовательно: 


ИВ А 


В критических точках (на лобовой поверхности, на передней 
кромке и др.). температура адиабатической стенки равна темпе- 
ратуре торможения | 


р. |1 +2 - М?) . (2. 3) 


Индексом «Н» обозначены параметры потока у внешней гра- 
ницы пограничного слоя. 


. Граница ламинарного слоя л 
Граница пограничного слоя 


РРР 7 = 
7еплоизолированная стенка’ | СРУ 
Поток тепла в стенку 4 


Рис: 2.2. Изменение скорости и температуры воздуха по толщине 
пограничного слоя 


Торможение воздушного потока происходит не только в кри- 
тических точках, но и по всей обтекаемой поверхности из-за тре- 
ния в пограничном слое. По толщине пограничного слоя ско- 
рость уменьшается от значения Ун на внешней границе до нуля 
у поверхности обтекаемого тела; при этом происходит увеличе- 
ние температуры и у поверхности она достигает некоторого зна- 
чения Г, (рис. 2.2). Эта температура, получившая название тем- 
пературы восстановления, всегда меньше Го. Объясняется это 
тем, что процесс торможения струйки воздушного потока в по. 
граничном слое протекает не адиабатически даже при отсутствии 
теплообмена с поверхностью тела. Ввиду наличия градиента тем. 
ператур по толщине пограничного слоя часть тепла от полностью 
заторможенных частиц, находящихся около поверхности, переда- 
ется к внешним, менее нагретым струйкам пограничного слоя 
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Величина температуры восстановления определяется коэффи- 
циентом восстановления ғ, который показывает, какую долю со- 
ставляет повышение температуры в пограничном слое на тепло- 
изолированной стенке тела по сравнению с повышением темпе- 
ратуры при адиабатическом торможении 


202098, (2.4) 


Гоо = Гн 


Подставляя в уравнение (2.4) значение Го из (2.3) и решая 
его относительно Т,, найдем 


г, =Тһ(1+72 


Таким образом, температура слнабатин а коды стенки Га» Уудов- 
летворяет соотношению 


ма). (2.5) 


Е Гео в критических точках; | (2. 6) 


| Г, на боковых поверхностях. 


Наибольшее значение Га, приобретает в местах адиабатиче- 
ского сжатия газа, где происходит полный переход кинетической 
энергии в тепловую. | 

Остановимся кратко на определении величин, входящих в 
формулы (2.3) и (2.5). 

Температура невозмущенного воздуха на рассматриваемой 
высоте полета играет большое значение при определении темпе: 
ратуры адиабатической стенки. Ее величина существенно зави- 
сит от времени суток, сезона, места и т. д. Обычно Тн, как и дру: 
гие параметры невозмущенной атмосферы, для различных высот 
находится по данным стандартной атмосферы. Изменение тем- 
пературы с увеличением высоты приведено на рис. 2.3; эта за- 
висимость получена на основании многолетних измерений и их 
статистической обработки. 

Действительные значения параметров атмосферы могут отли- 
чаться от указанных в таблицах стандартной атмосферы ГОСТ 
4401—64. При расчетах температур конструкции для каждой вы- 
соты полета следует брать наиболее высокое значение возмож- 
ной температуры, которое определяется на основе статистиче- 
ских данных распределения температуры воздуха на различных 
высотах. зу 

С а 

Показатель адиабаты х= для воздуха при умеренных 

в: 
числах М полета (до М=6), что соответствует температуре 
То = 1700 К, остается постоянным и равным х=1,4. 
Подставляя это значение х в формулу (2.3), получим 


То=Тн(1-0,2М? ). ЕС 


ож -35 


При гиперзвуковых скоростях полета * из-за высоких темпе- 
ратур в пограничном слое рассчитывая температуру Го по фор- 
муле (2.6) необходимо учитывать изменение коэффициента х 
Изменения теплоемкости и показателя адиабаты при росте тем- 
пературы газа объясняются возникновением явления диссоциа- 
ЦИИ. 


717—0 3517723 5100351072350] т, К 
0,=0725 данін ® 


т" сост ы 
змо. 


1000 
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0 20 220 240 260 280 Гу, К Рис. 2.4. Измерение температу: 


ры торможения Гоо в критиче- 

ских точках и температур тор- 

можения Г, в ламинарном и 

пограничном слоях в зависимо- 
сти от числа М 


Рис. 2.3. Изменение параметров стан- 
дартной атмосферы по высоте 


При обычных условиях молекулы воздуха обладают шестью 
степенями свободы — тремя поступательными и тремя враща- 
тельными. Энергия, которой обладает молекула, расходуется на 
перемещения по этим степеням свободы. При очень высоких тем- 
пературах атомы в молекулах воздуха начинают колебаться от- 
носительно их общего центра масс, приближаясь и удаляясь от 
него, т. е. в молекулах появляются дополнительные колебатель- 
ные степени свободы. Так как на эти колебания расходуется не- 
которое количество тепловой энергии, то теплоемкость воздуха 
возрастает. 


При числах М= А когда температура торможения воздуха 
достигает примерно 2000 К, колебания атомов в молекулах ста- 
новятся столь значительными по амплитуде, что молекулы начи- 


* Четкой границы между обычным сверхзвуковым потоком и гиперзвуко- 


вым нет. Эту границу условно принимают соответствующей числам М=5-7. 
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нают распадаться на атомы — диссоциировать. Этот процесс 
сопровождается поглощением большого количества тепла. Тепло- 
емкость газа с» возрастает, отношение же теплоемкостей к= 
0 

уменьшается. Так, например, при температурах, соответствую- 
щих числу М = 10, для воза х= 1,29 вместо 1,4 при обычной 
температуре. 

Для вычисления температуры восстановления на боковых по- 
верхностях необходимо знать коэффициент восстановления Г. 
Теория и эксперимент показывают, что его значение зависит глав- 
ным образом от характера течения в пограничном слое (лами- 
нарное или турбулентное). В инженерных расчетах для опре- 
деления коэффициента восстановления могут быть приняты сле- 
дующие соотношения: 

для ламинарного пограничного слоя 


= 


(ри е9 
для турбулентного пограничного слоя 
| 1 | 
ен (2. 86) 
где Рг= — — критерий Прандтля, равный отношению ки- 


нематического коэффициента вязкости у кко- 
эффициенту температуропроводности а. 


Учитывая, что в пределах температур до 1700 К, соответст- 
вующих полету летательного аппарата с числом М, меньшим 6, 
изменение критерия Прандтля невелико, величина его может 
быть принята равной Рг=0,7. 

Таким образом, до скоростей полета, ‘соответствующих числу 
М<6, коэффициенты восстановления в соответствии с с формула- 
МИ (2. 8) будут равны: 


для ламинарного пограничного слоя гл = 0,84; | (9.9) 
для турбулентного пограничного слоя Г. = 0,89. 


На рис. 2.4 даны зависимости температуры торможения Го 
в критических точках и температуры восстановления Т7, в лами- 
нарном и турбулентном пограничных слоях от числа М, получен- 
ные расчетным путем. 

Для гиперзвуковых скоростей полета (М>7) при вычисле- 
нии температур торможения и восстановления необходимо учи- 
тывать изменение величины показателя адиабаты х и коэффи- 
циента восстановления г, связанное с диссоциацией молекул воз- 
духа. Расчеты показывают, например, что при М=|2 на высоте 
15 км температура торможения Гоо= 3600 К вместо 6500 К, как 
это было бы в случае совершенного недиссоциирующего газа. 
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Теплообмен конвекцией играет ведущую роль при аэродина- 
мическом нагреве. Тепло, возникающее в пограничном слое, кон- 
векцией передается к поверхности летательного аппарата. Пояс- 
ним схему передачи тепла на примере турбулентного погранич- 
ного слоя. В турбулентном пограничном слое (см. рис. 2.2) в 
непосредственной близости к поверхности существует очень тон- 
кий подслой, в котором вследствие прилипания молекул к по- 
верхности тела исключена конвекция и всякое перемешивание 
отдельных объемов. и струек газа. Существование такого лами- 
нарного подслоя доказано экспериментально. Толщина подслоя 
дһ составляет очень малую долю от общей толщины погранично- 
го слоя ё. В подслое, непосредственно прилегающем к поверхно- 
сти тела; тепло передается только посредством теплопроводно- 
сти по закону Фурье 


а= 2, (2. 10) 


где д — удельная плотность теплового потока; 
\ — коэффициент теплопроводности; 


-- — градиент температуры (производная . температура по 
оп 


направлению нормали к изотермической поверхности). 


Распределение температуры по толщине пограничного слоя 
показано на рис. 2.2.. Температура поверхности тела обычно 
меньше температуры восстановления, так как последняя вычис- 
ляется в предположении неизлучающей, идеально теплоизолиро- 
ванной стенки, в то время как реальная поверхность частично . 
излучает получаемое тепло в окружающее пространство, частич- 
но тепло отводится внутрь конструкции. 

Таким образом, начиная с некоторой точки А (рис. 2.2), на- 
ходящейся примерно на границе ламинарного подслоя, происхо- 
дит падение температуры пограничного слоя и на поверхности 
‚ тела температура становится равной Г.. Приближенно приняв 
ТА =Г,, можно записать формулу (2.10) в виде 


о (2. 11) 


где & — некоторый поправочный числовой коэффициент, близ- 
кий к единице, учитывающий замену Га на Г, и диффе- 
ренциалов СТ и дп на конечные величины. 


Обычно при практических расчетах теплопередачи пользуют- 
ся формулой теплоотдачи Ньютона 


Орезу | (2.12) 


где через коэффициент Й, называемый коэффициентом теплоот- 
дачи, обозначен сомножитель, стоящий в (2.11) перед разно- 
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стью (Г,—Т.). Это объясняется тем, что величину всего сомно- 
жителя найти гораздо проще, чем отдельные его составляющие. 

Коэффициент теплоотдачи й не является физической харак- 
теристикой вещества; он характеризует процесс передачи тепла 
и носит резко выраженный местный характер. Величина коэффи- 
циента теплоотдачи зависит от многих факторов, основными из 
которых являются: характер обтекания, состав среды, плотность 
среды и скорость ее движения. 

При ламинарном обтекании толщина слоя, прилегающего к 
поверхности тела би (см. рис. 2.2), в котором тепло передается 
только посредством теплопроводнсти, будет значительно больше, 
чем для турбулентного и, следовательно, удельная плотность 
теплового потока (2.11) будет меньше. На практике величина й 
для турбулентного пограничного слоя на порядок выше, чем для 
ламинарного. Изменения плотности и температуры среды, свя- 
занные с высотой и скоростью полета, влияют на коэффициент 
теплопроводности воздуха и, следовательно, на удельную плот- 
ность теплового потока (2.11). Особенно сильно коэффициент 
теплоотдачи зависит от высоты полета. Так, например, на высо- 
те 15 км значение его на порядок меньше, чем на уровне моря, 
а на высоте 30 км он меньше еще на один порядок. | 

Возможности строгого аналитического решения задачи кон- 
вективного теплообмена при аэродинамическом нагревании весь- 
ма ограничены. Это значит, что коэффициент теплоотдачи воб- 
щем случае не удается представить в виде функции всех пара- 
метров, от которых он зависит. Поэтому одним из основных 
методов определения коэффициента теплоотдачи является экспе- 
риментальное изучение единичных процессов теплообмена с пос- 
ледующим обобщением и распространением полученных резуль- 
татов на основе теории подобия на более широкую группу про- 
цессов. 

В настоящее время накоплено большое количество теорети- 
ческих и экспериментальных результатов исследований конвек- 
тивного теплообмена при сверхзвуковых скоростях полета. 
Имеется большое число формул, разнящихся по написанию, но 
приводящих к близким численным значениям. Эти формулы авя- 
зывают безразмерные коэффициенты теплоотдачи (критерий $4 
или критерий Ми) с местными значениями критериев Ве, Рг, М 


и температурным фактором 


Бі у [Верь М.о | 


| (2197 
№и= е [Ве, Рт, М, 7/7]. | 

Следует отметить, что зависимости типа (2.13) применимы 
лишь в тех пределах изменения аргумента, в которых подтверж- 
дены опытом. Экстраполяция их на большие или меньшие зна- 
чения аргумента может привести к значительным погрешностям. 
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Для вычисления коэффицента теплоотдачи при обтекании 
плоских тел типа крыла под нулевым углом атаки или цилиндри- 
ческих поверхностей, параллельных потоку, можно воспользо- 
ваться формулами, полученными для плоской пластины под 
нулевым углом атаки, например формулами,” приведенными в 
работе [39]. 

Для ламинарного пограничного слоя 


Е. 

0,5 Е 57 Т ут (121 

= 0,322, ры 285 и) 3 о 
ка 78, 1978 


Для турбулентного пограничного слоя 


0,0296, Рт, | Уон Гао (28. у, (2. 15) 


где т=0,92—0,1133-10—3Т*; 
п = 0,89—0,62:10-? у Т; 
[= 1,948 —0,237-10-3 Т*; 
№ — коэффициент теплопроводности воздуха; 
цо — коэффициент вязкости; 
Рго — число Прандтля; 
У — скорость полета; 
он, Гн — плотность и температура воздуха для высоты, на ко- 
торой совершается полет; 
х — расстояние от передней кромки; 
Г* — определяющая температура. 
Значения №, ши Рго берутся при Т=273 К и ЕЙ кгс/см?. . 
Введение определяющей температуры позволяет учесть изме- 
нение физических свойств по толщине пограничного слоя. Для 
вычисления определяющей температуры можно воспользоваться 
формулой ДЕ [14], [40]. 


О ТО; 29(Т, а (2.16) 


где Г. — температура поверхности тела. 


Сложность применения формул (2.14) и (2.15) заключается в 
необходимости нахождения определяющей температуры, которая 
зависит от температуры поверхности тела, т. е. необходим теп- 
ловой расчет конструкции. 

Для приближенной оценки коэффициента теплоотдачи при 
турбулентном обтекании крыла и цилиндрических поверхностей, 
параллельных потоку, можно воспользоваться номограммой, при- 
веденной на рис. 2.5. Ноомограмма построена для точки, удален- 
ной от передней кромки на [ м (х=1 м). Для других расстоя- 
ний от передней кромки можно сделать пересчет по формуле 


ПЕЙ, 23 17) 


* Формулы получены В. М. Юдиным. 
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Расчет · коэффициента теплостдачи на конической поверх- 
ности в случае обтекания конуса с присоединенным скачком уп- 
лотнения может быть проведен по формуле 


Я—1,160.И ес, — Е (2. 18) 
Ке, (1 о 0,2М;) 


Параметры потока за присоединенным скачком у поверхно- 
сти конуса обозначены индексом 6. 


Р, квт/м2град) 


Мч 


Рис. 2. 5. Номограмма для определения коэффици- . 
ентов теплоотдачи 


При расчете коэффициента теплоотдачи на поверхности носо- 
вого обтекателя оживальной формы можно также воспользовать- 
ся формулой (2.18), только при вычислении й в заданной точке 
угол конусности принимается равным углу 0, между касатель- 
ной и осью симметрии, а координата точки при определении чис- 
ла Ке отсчитывается от вершины обтекателя (рис. 2.6). 

Следует отметить, что коэффициенты теплоотдачи на поверх- 
ности конуса и тел оживальной формы примерно на 20% боль- 
ше, чем для пластины. 

Пределы применения формул (2.14), (2.15), (2.18) для опре- 
деления коэффициента теплоотдачи ограничены как по скоро- 
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стям, так и по высотам. Как указывалось выше, при больших 
скоростях полета, соответствующих М7 в пограничном слое, 
имеет место значительная разность температур (Т,—Т.), а тем- 
пература восстановления Г, достигает величины свыше 2000 К. 
При таких температурах начинается диссоциация молекул воз- 
духа, проходящая со значительным поглощением тепла. Процесс 
диссоциации сопровождается обратным процессом — рекомби- 
нацией. Атомы, проникая в ре- дк. 

зультате диффузии к поверхности 22207 2000 4000 8000 8000 Т, К 
тела, имеющей бслее низкую тем- | | | | 
пературу, при соприкосновении 17 1504 107 269 И 

с ней объединяются в молекулы. 


0 0 #0 71200 ШИК 


Рис 2.6. К расчету коэффициента тепло- Рис 2.7. Зависимость теплоемкости 
отдачи на поверхности тел оживальной Сро Воздуха от температуры 7: 


формы С ро —теплоемкость воздуха при Т=0. 


Стрелки указывают на порядок опреде- 
ления второй координаты точки на кри- 
вой при задании первой 


Этот процесс происходит с выделением тепла. Процессы диссо- 
циации и рекомбинации, имеющие место при гиперзвуковых ско- 
ростях (М>7), оказывают существенное влияние на теплообмен, 
причем степень влияния зависит от концентрации атомов (ско- 
рость и высота полета) и каталитических свойств материала 
поверхности. 

Следует отметить, что при скоростях полета, соответствую- 
щих числу М>12, начинается процесс ионизации атомов, т. е. 
распад атома на свободные электроны и протоны. Воздух при 
этом становится электропроводным, что может привести к нару- 
шению работы антенн различных радиоустройств, однако влия- 
ние ионизации на теплообмен даже при скоростях полета, соот- 
ветствующих М = 20, несущественно. 

Таким образом, предел применимости формул (2.14), (2.15), 
(2.18) по скорости соответствует примерно числам М 256—7 

Влияние диссоциации и рекомбинации при более высоких 
скоростях полета можно учесть, если ввести в рассмотрение вме- 
сто температур энтальпию воздуха. Под энтальпией, или тепло- 
содержанием воздуха і подразумевается количество тепла, необ- 


4.2 


ходимое для нагревания | кг газа при постоянном давлении от 
лор Кот е, 


Т 
2—1 (р, Туа (2. 19а) 
0 


На рис. 2.7 дана зависимость теплоемкости воздуха ср от тем- 
пературы Т, а на рис. 2.8 — изменение энтальпии їі воздуха в за- 


2000 3000 3500 7 К 


Дабтение 


Рис. 2.8. Изменение энтальпии і воздуха в зависимости от тем- 
пературы Г и давления 


висимости от температуры Т и давления. Теплоемкость воздуха 
при температурах Т=< 1700 К слабо зависит от температуры и 
не зависит от давления, и формула для энтальпии представляет- 
ся в виде 


Ро, (2.196) 


При температурах Г>1700 К начинает сказываться влияние 
диссоциации и рекомбинации молекул. Полная энтальпия возду- 
ха, учитывающая тепловой эффект этих процессов, ‘начинает 
резко возрастать с увеличением температуры. На величину 
энтальпии существенное влияние начинает оказывать давление р, 
от которого зависит степень диссоциации молекул. 


43 


`Конвективный тепловой поток к поверхности при гиперзвуко- 
вых скоростях полета можно рассчитать по формуле 


д=1,(1,—і,), | (2.20а} 


где й; — энтальпийный коэффициент теплоотдачи; 
і-и і, — полные энтальпии воздуха при температурах 7, и Е 


Для скоростей полета, соответствующих М =5-— 6, подставляя 
в (2.20а) значение і по (2.196), получим 


9 =1;с(Т,.—Т,). 
Сравнивая (2.20) с (2.12), находим 


=. И 000) 


Таким образом, при расчетах д по формуле (2.20) полные эн- 
тальпии определяются по рис. 2.8, а энтальпийный коэффициент 
й; равен коэффициенту, рассчитанному по формулам (2.12), 
(2.15), (2.18) и деленному на значение теплоемкости при темпе- 
ратурах до 1700 К. 

Формулы для определения коэффициента теплоотдачи (2.12), 
(2.15), (2.18) имеют предел применимости и по высоте полета. 
На большой высоте благодаря разреженности атмосферы длина 
свободного: пробега молекул воздуха сравнима с толщиной по- 
граничного слоя. Пограничный слой в обычном понимании здесь 
отсутствует, поэтому при расчете теплообмена методы теории по- 
граничного слоя становятся неприменимы, их сменяют методы 
кинетической теории газов. 


Режимы течений определяются в зависимости от числа Кнуд- 
сена Кп, представляющего собой отношение средней длины сво- 
бодного пробега молекулы [сп к линейному размеру тела /: 


1 л М | | 
=== ов — № ——. 2 ў 
С. 1 и 2 р Ке ) 


При Кп>10 — свободно-молекулярное течение; | 
0,1 <Кп<10 — переходная зона от свободно- и 
течения к течению со скольжением * 
0,01= Кп=<0,1 — течение со скольжением; 
Кп < 0,01 — течение сплошной среды. 


Таким образом, в первом приближении можно считать, что 
указанные выше формулы справедливы для числа Кп< 0,01. 


* Область течения со скольжением простирается примерно от 80 до 160 км. 
В отличие от сплошной среды здесь относительная скорость потока на поверх ` 
ности летательного аппарата отлична от нуля, поток «скользит» по поверх- 
ности. 
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Область с непрерывным течением простирается от земной по- 
верхности до высот Н =80-—-90 км. 

Коэффициент теплоотдачи в области свободно-молекулярного 
течения й* не зависит от скорости полета и, в основном, опреде- 
ляется плотностью воздуха. В работе [39] рекомендуется его 
вычислять по формуле 


А ==0,342а0с, —2- 
са, 
где а — скорость звука; 
о — плотность; 
Ка=0,9 — коэффициент аккомодации (относительное количе- 
ство энергии, передаваемое стенке). 


Теплообмен излучением наряду с конвекцией оказывает су- 
щественное влияние на температурное состояние конструкции ле- 
тательного аппарата. При лучистом теплообмене молекулярная 


энергия переносится электромагнитными волнами и для его осу- 


ществления не обязательно присутствие среды. Применяемые в 
конструкции летательных аппаратов материалы обычно непроз- 
рачны для теплового излучения, поэтому процессы излучения и 
поглощения тепла происходят на поверхности. В формуле тепло- 
вого баланса элемента поверхности (2.1) эти процессы учтены 
последними двумя членами 0р И дизл. 


Падающий на поверхности непрозрачного тела лучистый по- 
ток частично поглощается, частично отражается от поверхности. 
Плотность поглощаемого потока дпр может быть вычислена по 


формуле 
пр = Апад, (2.22а) 


где А — поглощательная способность поверхности тела; 
Фпад — ПЛОТНОСТЬ падающего на поверхность лучистого потока 
от внешних источников тепла. | 


Одним из основных источников внешнего излучения является 
солнечная радиация. Если учитывать только этот источник излу- 
чения, то формула (2.22а) принимает вид 


Чпр — 9с = Ад, тах | 3 СОЗ Ф, (2. 226) 


где дс шах — Максимальная плотность потока солнечной радиа- 
ции, падающего по нормали к поверхности конструк- 
ции (рис. 2.9); 
В — коэффициент затемнения (см. табл. 2.1); 
Ф — угол между направлением солнечных лучей и нор- 
малью к поверхности. 
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т а-бутияна 21 


Условие полета а 
Днем в безоблачную погоду или выше пояса об- 1 
лаков 
Средняя облачность 0,9-0,7 
Сплошная облачность . 0,1—0,2 
Ночью (теневая сторона) 0 


Плотность теплового потока Физл, Теряемого в окружающее 


пространство из-за собственного излучения поверхности, опреде- 
ляется соотношением 


Са 0 (2. 23) 


где 00=5,77:10-% — коэффициент излучения абсолютно черного 
тела в Вт/(м?. КҚ?); 
е, — степень черноты поверхности; 
Т, — температура поверхности. 


Плотности тепловых потоков конв, бизл, Ўпр= 9с, Определяе- 
мые соответственно формулами (2.12), (2.23) и (2.226), могут 
сильно отличаться по величине 
для различных условий полета. А“ 
На рис. 2.10 показаны области 
режимов полета (числа М и вы- Ш 
соты Н), для которых можно при 
расчетах учитывать лишь опре #/ 
деленные тепловые потоки: в об- 
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Рис. 2.9. Зависимость максимальной 
Чс шах ПЛОТНОСТИ потока солнечной 
радиации на различных высотах Н 


Рис. 2.10. Области тепловых ре- 
жимов полета ЛА. 


ласти /, где основную роль играет конвективный нагрев, учиты- 
вается дконв, В области // — дконв, @изл, в области [Ш — @нонв, 
Физл И де, В области [У — дизл И дес. Штриховкой отмечена при- 
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мерная граница области, в которой значение равновесной тем- 
пературы меньше 400.К.. | 

Уравнение (2.1) определяет плотность теплового потока, ак- 
кумулируемого конструкцией. Величина ее может быть найдена, 
если известны траектория полета и температура поверхности ле- 
тательного аппарата. В качестве примера приведем ориентиро- 
вочные значения максимальных плотностей * тепловых потоков: 


сверхзвуковой самолет, рассчитанный на М=23 . . .5 кВт/м? 

самолет, рассчитанный на М=36. ....... .35 » 

ракета на активном участке подъема . . . . . . . до 60 » а" 
снаряд типа «земля — воздух» . . . . . . . . . . более 500 кВт/м? 
головная часть на входе в плотные слои атмосферы . более 5000 » 


При нагревании летательного аппарата интенсивность тепло- 
вого потока внутрь конструкции да (2.1) снижается. Это проис- 
ходит из-за уменьшения разности температур (Т.,—Т.), что 
уменьшает конвекционный поток (2.12), и из-за увеличения соб- 
ственного излучения в пространство (2.23). При достаточно дли- 
тельном установившемся полете с постоянной скоростью на не- 
изменной высоте возможно полное прогревание конструкции и 
отвод тепла внутрь прекратится д«=0. Уравнение теплового ба- 
ланса (2.1) в этом случае примет вид 


(Та Тр) — ва 4-- 4.0. (2. 24а) 


Здесь через Гр обозначена температура поверхности, при: ко- 
торой достигается равновесие тепловых потоков, подводимых к 
конструкции дконв, дс, И потока, излучаемого в пространство дизл. 
Эта температура получила название равновесной. | 

Параметры траекторий (М и Н) летательных аппаратов, со- 
вершающих полеты в пределах земной атмосферы, укладывают- 
ся, как правило, в пределах областей Ги [Г (см. рис. 2.10). По- 
этому равновесную температуру поверхности можно найти из 
уравнения 


(Т Т) (2. 246) 
Это уравнение приводится к безразмерному виду 
№844-9,=1, (2. 94в) 
где 
М№= 0 Т,,; 
В. 
== я — безразмерная равновесная температура, и решает- 


а 
ся с помощью графика, приведенного на рис. 2.11. 


* Максимальная плотность теплового потока соответствует случаю, когда 
температура поверхности 7, имеет значения, близкие к нормальной темпе- 
ратуре (289 К). 
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На рис. 2.12 для иллюстрации приведены значения равновес- 
ной температуры, вычисленные для различных чисел М и высот 
Н полета при степени черноты поверхности ғ, =1. Существенное 
влияние на равновесную температуру оказывает степень черно- 
ты поверхности. На рис. 2. 13 в качестве примера приведены рав- 
новесные температуры Тр для участка поверхности летательного 
аппарата, совершающего полет со ско- 
ростью, соответствующей М =6, на вы- И, КМ 
соте Н=30000 м. Из рисунка видно, _. ж 0 25 30 
что повышение степени черноты е. по- р К | 
верхности с 0,1 до 0,9 снижает равно- 
весную температуру с 1165 К до 790 К. 
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Рис. 2.11. К расчету равновесной темпе- 
ратуры Өр 


М 


07 


Рис. 2.12. Значения равно- 
весной температуры Тр для 
различных чисел М и высот 
Н полета при степени чер- 
ноты поверхности #=1| 


При полете на очень больших высотах (область ГУ на рис. 
2.10), где можно пренебречь аэродинамическим нагревом, урав- 
нение (2.24а) принимает вид 


Ад. пах С03 $ — 9740, (2. 94г) 


откуда 
т 2084 д. (2. 25) 


При ф=0, А=е,, В=1 и дс шах = 1400 кВт/м? для равновесной 
температуры получаем значение 


Т›=394 К. 


Подставляя в формулы для определения равновесной темпе- 
ратуры текущие значения й и Та, для заданной траектории по- 
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лета летательного аппарата можно определить так называемые 
мгновенные равновесные температуры, которые соответствуют 
температуре весьма тонкой обшивки с пренебрежимо малой теп- 
лоемкостью при отсутствии теплоотдачи внутрь конструкции. 
Введение понятия мгновенной равновесной температуры позволя- 
ет приближенно оценить величину максимальных температур, 
которые могут быть достигнуты на данном участке при заданной 
траектории полета. 


7-10 *, ВИ? 


у 
00 00 По 7400 


Рис. 2. 13. Зависимость равновесной температуры Гь от 
степени черноты = поверхности конструкции 


У, 


7 


Изменение температуры реальной обшивки из-за ее тепловой 
инерции запаздывает по сравнению с изменением мгновенной 
равновесной температуры. Запаздывание тем значительней, чем 
больше теплоемкость обшивки. Для тонкой металлической об- 
шивки можно предположить, что она прогревается сразу по всей 
толщине, т. е. температура постоянная по толщине. Предпола- 
гая, что на внешней поверхности обшивки имеет место теплооб- 
мен конвекцией и излучением, а на внутренней — только кон- 
векцией, составим уравнение теплового баланса элемента об- 
ШИВКИ 


соё = (Та, Т) (ТТ) Т, (2. 96) 
т 


где Г — температура обшивки; 
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Г; — температура среды у внутренней поверхности обшивки; 
й; — коэффициент теплоотдачи на внутренней поверхности 
обшивки: 
 — толщина обшивки; 
с, о — теплоемкость и плотность материала обшивки. 


Из решения уравнения (2.26) находится температура обшив- 
ки в любой момент времени. 

Аналитические решения уравнения (2.26) могут быть получе- 
ны лишь для простейших законов изменения по времени коэф- 
фициента А и температуры Та» без учета излучения. При практи- 
ческих расчетах, как правило, требуется решение задач с учетом 
излучения, переменности коэффициентов по времени, зависимо- 
сти их от температуры и т. д. Единственным путем решения та- 
ких задач являются численные методы. При наличии быстродей- 
ствующих вычислительных машин численные методы являются 
весьма эффективным средством исследования. 

Уравнение (2.26), записанное в конечных разностях, принима- 
ет вид 


ТА осы (2. 27) 


где Г; и Г, ул: —– температура обшивки соответственно в моменты 
времени т ит-|- Ат; 
Ат — расчетный интервал времени; 


д №, бо 9074 
Я сод тоъ = 75. 
Вот 
= = а= = .. 
60С 


Таким образом, зная Г. и В в момент времени т и средние 
для рассматриваемого промежутка времени Лт значения Й, А» 
Тар, Г. можно определить по формуле (2.27) температуру 7. 
в момент времени т+- Ат. 


Входящий в коэффициенты расчетный интервал времени Ат 
желательно выбирать как можно большим для сокращения объ- 
ема вычислительной работы. Максимально допустимая величина 
определяется формулой 

60С 


\ 


АТ пах > 


При значениях Лт> Атњах решение будет неустойчивым. 


На рис. 2.14 приведены результаты расчета температуры Т 
стальной обшивки толщиной д=2,5 мм. Законы изменения Га 
и й по времени указаны на том же рисунке. Расчет проводился 
по уравнению (2.27) для двух значений степени черноты: в=0 
(теплоизлучение отсутствует) и е = 0,8. | 
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Температурное состояние конструкции определяется как про- 
цессами теплопроводности в ее элементах, так и условиями теп- 
лообмена на поверхности этих элементов с окружающей средой. 
Условия теплообмена на внешней поверхности конструкции с 
воздушным потоком и окружающим пространством были разоб- 
раны выше (2.1). Условия теплообмена во внутренних полостях 
определяются теми же двумя физическими процессами (конвек- 
цией и излучением) и включают теплообмен со средой в полости 
отсеков летательных аппаратов, теплообмен с рабочим телом в 


двигателе, лучистый теплообмен между отдельными элемента- 
ми конструкции. 


И те 00 20. 0. м 5 ЛР 


Рис. 2.14. Изменение температуры Т стальной обшивки 
летательного аппарата в полете 


Распространение тепла в элементах конструкции, как и во 
всех твердых телах, определяется процессом теплопроводности. 
Определение температурного поля сводится к решению прост- 
ранственного уравнения теплопроводности. При теплофизиче- 
ских константах материала, не зависящих от температуры, и от- 
сутствии внутренних источников тепла математическое описание 
процесса теплопроводности дается дифференциальным уравнени- 
ем с постоянными коэффициентами 


ОТ 


— —=а\Т, (2. 28а) 
дт 


Л 
где а= — — коэффициент температуропроводности; 
сү 


УТ — оператор Лапласа, зависящий от вида системы ко- 
ординат, в которой рассматривается процесс тепло- 
проводности. 
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Уравнение теплопроводности В декартовой системе координат 
(хе) | 


7А 9 9 
(т, ё 


92Т 
= = 202809 
дт ‘0х? ду? | Ф ( о 


022 


в цилиндрической системе координат (7, 0, 2) 


ОТ 
—— — а 
дт 


дг? Р ОР 12 0902 


Е а ОТ 1 оТ Еа ка ! а (2. 28в) 


022 


Решение уравнений (2.28) определяет процесс распростране- 
ния тепла в твердом теле за счет теплопроводности. Особенности 
конкретного процесса устанавливаются краевыми условиями, ко- 
торые делятся на начальные и граничные условия. 

Начальные условия задают распределение температуры в те- 
ле в начальный момент времени 


ОО 0) = 0а), (2.29) 


где Го(х, у, 2) — заданная функция координат. 

Граничные условия указывают на особенности протекания 
процесса передачи тепла во времени на границах (поверхностях) 
тела. Условия теплообмена тела с окружающей средой опреде- 
ляются конвекцией и излучением. Для произвольной точки по- 
верхности тела граничные условия имеют вид 


ОТ | | 
м = (ТТ), 7%, (2.30) 


где п — внешняя нормаль к поверхности; 
Т — температура среды; 
Г. — температура поверхности; 
Ял — поглощаемый телом лучистый поток. 


Если рассматриваемое тело имеет идеальный тепловой кон- 
такт с другими твердыми телами, то на участках контакта пере- 
дача тепла определяется теплопроводностью и граничные усло- 
вия задаются исходя из непрерывности температурного поля при 
переходе через границу между телами [и П 


Г а= Г; 


А 
А п! 


и. (2.31) 
дп а, дп. 


В реальных конструкциях идеального контакта, как правило, 
нет даже при хорошей обработке этих поверхностей и плотном 
прижатии их друг к другу. Благодаря наличию неизбежных ше- 
роховатостей возникает дополнительное термическое сопротивле- 
ние, которое принято называть контактным сопротивлением. Гра- 
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ничные условия при наличии контактного сопротивления между 
соприкасающимися телами могут быть записаны в виде 


(2. 32) 


где №, — термическое сопротивление контакта. 

Таким образом, решение уравнений (2.28), удовлетворяющее 
граничным условиям (2.30), (2.31), (2.32) и начальному условию 
(2.29), полностью определяет температурное состояние конст- 


рукции. | 

В общем случае пространственной | Аш. 
теплопроводности при переменных по ЭР баар 
времени и нелинейных (с учетом излу- Еа 
чения) граничных условиях решение А 1273 
уравнений (2.28) представляет чрез- , | 


вычайно сложную задачу. В отдельных 
случаях ее можно упростить, вводя 
некоторые допущения, однако полу- 
чить замкнутые аналитические реше- 
ния возможно лишь для простейших 
частных случаев. Существующие мето- · 
дики расчета температурных полей 
в конструкции ссновываются на при- 
ближенных численных методах, рас- 
считанных на широкое использование 
ЭВМ. В качестве пособия при прове- 
дении практических расчетов темпера- 
турных полей могут быть рекомендо- 
ваны работы [9], [12], [14], [39] и др. Рис. 2.15. Распределение 

В зависимости от траектории поле- температуры в баковом от- 
та летательного аппарата в конструк- ке Фюзеляжа, частично 

заполненном топливом 

ции могут возникать температурные 
поля двух типов: стационарные и не- 
стационарные. Стационарные температурные поля характери- 
зуются постоянством во времени температуры в любой точке кон- 
струкции. Стационарный режим устанавливается после длитель- 
ного полета с постоянным числом М на определенной высоте, т. е. 
при установившемся теплообмене. Если конструкция полностью 
прогрелась, то отвод тепла от поверхности внутрь будет отсутст- 
вовать, температура конструкции достигнет значения равновес- 
ной температуры, определяемой уравнением (2. 24). 

При стационарных температурных полях возможен не толь- 
ко равномерный прогрев конструкции, но и возникновение нерав- 
номерных температурных полей. Неравномерное распределение 
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температур имеет место при длительном установившемся полете 
летательного аппарата, имеющего внутри большие тепловые ем- 
кости или источники тепла. В качестве примера на рис. 2.15 при- 


т ГРМИН - 
{ 10мин 
=== 


А ——_—_—_—_—_— ————— ———__________—— — === 


ДЦ ТОО Ш Д. 


Рис. 2.16. Температурное поле в кессон-баке крыла 


ведено распределение температур в баковом отсеке фюзеляжа, 


частично заполненном топливом. 
Чаще летательный аппарат работает в условиях нестационар- 


ного теплового режима, когда в процессе нагревания распреде- 
300 325 350 375 400 ДГА: 


Рис. 2.17. Распределение температуры по лонжерону 


ление температур неравномерное по конструкции и переменное 
по времени. Температурное поле, зависящее от времени, назы- 
вается нестационарным. Нестационарные температурные поля 
появляются в конструкции летательного аппарата в период раз- 
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гона и торможения, при совершении какого-либо маневра, свя- 
занного с изменением высоты и скорости полета. 

Нестационарный режим всегда предшествует стационарному. 
Часто с точки зрения прочности он является определяющим- 
В качестве примера на рис. 2.16 приведено распределение тем- 


Рис. 2.18. Распределение температуры в панели крыла 


ператур по сечению кессона крыла сверхзвукового пассажирско- 
го самолета на разгонном участке полета. На рис. 2.17 и 2.18 
даны температурные поля в лонжероне и панели крыла при ана- 
логичных условиях нагревания. Примеры указывают на значи- 
тельную неравномерность нестационарных температурных полей: 
как по сечению в целом, так и по отдельным элементам конст- 


рукции. 


2.2 СВЕДЕНИЯ О НАГРУЗКАХ, ДЕЙСТВУЮЩИХ 
НА ЛЕТАТЕЛЬНЫЙ АППАРАТ В ПОЛЕТЕ 


Силы, действующие на летательный аппарат, можно разде- 
лить на два типа: поверхностные и массовые. Поверхностные си- 
лы, как говорит их название, приложены к поверхности аппара- 
та. В полете это — аэродинамические силы, тяга двигателей, 
нагрузки от управляющих органов и различные силы реакции 
(например, реакции на узлы подвески). К массовым относятся: 
силы тяжести и силы инерции; эти силы распределены по всему 
объему аппарата, так как действуют на каждый элемент массы.. 

Летательный аппарат, совершающий полет, подвергается воз-- 
действию различных нагрузок. Уже на стадии проектирования’ 
необходимо определить возможные условия нагружения, выде- 
лить наиболее неблагоприятные сочетания действующих сил, за- 
дать расчетные значения нагрузок, на которые следует проводить. 
расчеты и испытания данной конструкции. Это очень сложная и 
трудоемкая задача, для решения которой возникло и непрерывно» 
развивается одно из направлений науки о прочности — нормы 
прочности летательных аппаратов, трактующее о характере, ве- 
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личине и распределении вероятных в эксплуатации нагрузок, о 
необходимых коэффициентах безопасности и условиях проверки 
прочности летательного аппарата. 

Разработанные на основе летных и лабораторных экспери- 
ментов, теоретических исследований и обобщения опыта проек- 
тирования и эксплуатации летательных аппаратов «Нормы проч- 
ности» являются регламентирующим документом при создании 
летательного аппарата. 

Наличие «Норм прочности» позволяет избежать проведения 
для каждого летательного аппарата исследований по выявлению 
расчетных нагрузок. На основании рекомендаций и методик, при- 
веденных в «Нормах прочности», можно определить расчетные 
условия, необходимые для теоретических и экспериментальных 
оценок прочности конструкции. 

Большая заслуга в создании отечественных «Норм прочности» 
и в их непрерывном развитии принадлежит А. И. Макаревско- 
му, Т. А. Французу, Н. Н. Корчемкину, Т. Г. Васильевой, 
Б. Д. Франк, В. М. Чижову, В. В. Бажукову, Ю. А. Стучалки- 
ну и др. 

Ниже приведены некоторые сведения о нагрузках, действую- 
щих на летательный аппарат в полете, заимствованные, в основ- . 
ном, из исследований указанных авторов. Более подробно вопро- 
сы определения внешних нагрузок на крылатые летательные 
аппараты рассмотрены в работах [19], [25], [57]. Нагрузки, дейст- 
вующие на баллистические ракеты, рассмотрены в [4]. 


Нагрузки, действующие на летательный аппарат 
в полете 


В грямолинейном горизонтальном полете на самолет дейст- 
вуют следующие силы: Ё» — тяга двигателей, У — подъемная 
сила, Х — лобовое сопротивление и О — вес летательного ап- 
парата (рис. 2.19). 

Подъемная сила и лобовое сопротивление выражаются через 
аэродинамические коэффициенты 


\/ оу? 


|747. 
1 — Си е 


108 


5. (2. 33) 


где 5 — площадь крыла; 
Су — коэффициент подъемной силы; 
Сх — коэффициент лобового сопротивления; 
У — скорость полета; 
о — ПЛОТНОСТЬ. 


_ Если полет установившийся, прямолинейный, то силы должны 
находиться в равновесии и, следовательно: 
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При нарушении равновесия сил летательный аппарат будет 
двигаться либо неравномерно, либо по криволинейной траекто- 
рии и на него будут действовать дополнительно инерционные 
силы. Так, при движении по криволинейной траектории (рис. 
2.20) изменяется подъемная сила и появляется дополнительная 
центробежная сила. Из рассмотрения условий равновесия сил, 


Рис. 2.19. Силы, действующие на самолет в горизон- 
тальном полете 


действующих на самолет, пренебрегая проекцией тяги двигателя 
на направление оси Оу, получаем значение подъемной силы 


ЕЕЕ ер | (2. 34) 


г 


где 9 — угол наклона траектории к горизонту; 
Г — радиус кривизны траектории; 
т——— масса летательного аппарата. 
Е 
Знак в формуле (2.34) зависит от вида кривизны траектории. 
На практике при оценке прочности летательного аппарата 
пользуются понятием перегрузки — отношением равнодействую- 
щей всех поверхностных сил А к весу: 
к 
о 


Пре 


Величина и направление вектора перегрузки обычно опреде- 
ляются его проекциями на- оси какой-либо системы координат. 
Разложив А на компоненты по поточным осям координат (см. 
рис. 2.19), получим составляющие перегрузок: 

в направлении оси Ох 

У; Х; 


Е 
в направлении оси Оу 
02174 
Ну — 
6 


УХ; и ХҮ; — проекции поверхностных сил на оси координат. · 
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При малых углах атаки а (соѕ о = 1; ѕіп а=0) можно принять 
{см. рис. 2.19) | 
А РЕ (2, 35) 

Для крылатого летательного аппарата наибольшей поверхно- 
стной силой является подъемная, а наибольшей перегрузкой, оп- 
ределяющей прочность аппарата, является перегрузка п... 

Выше говорилось о перегрузках в центре тяжести летательно- 
го аппарата. Следует иметь в виду, что перегрузки в произволь- 
ной точке конструкции будут 
отличаться от перегрузок 
в центре тяжести, так как 
ускорения в разных точках 
летательного аппарата мо- 
гут быть различными и по 
величине и по направлению. 
При определении перегру- 
зок в какой-либо точке ап- 
парата следует учитывать 


Мгновенный 
центр 
дращения 


А. 6 соѕ 6 К 
Ет угловые скорости, ускоре- 
——— ния вращательного движе- 
| 2 ния вокруг Центра тяжести, 
| а также упругие колебания 
Е конструкции летательного 
сес аппарата. Если, например, 
Рис 2020 Силы, действующие на са-  ЯЧЧарат совершает маневр 
молет при криволинейном полете в. вертикальнои плоскости и 


имеет угловое ускорение У, 
то перегрузка агрегата, отстоящего на расстоянии х от центра 
массы, очевидно, будет 


Й у, местн == пх, (2: 36) 


где п, — перегрузка в центре масс летательного аппарата. 

Перегрузка в прямолинейном горизонтальном полете равна 
единице. Изменение перегрузки может произойти в основном по 
двум причинам: в результате маневра летательного аппарата и 
вследствие встречи с воздушными течениями, которые всегда 
имеются в атмосфере. В соответствии с этим ` перегрузки могут 
быть разделены на маневренные перегрузки и перегрузки при 
полете в неспокойном воздухе, 


Маневренные перегрузки 


Маневренные перегрузки определяются или программой поле- 
гта, или воздействием летчика на органы управления; они всегда 
могут быть выражены через параметры траектории движения 
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летательного аппарата. Например, при полете по траектории, со-- 
ответствующей выходу из пикирования (см. рис. 2.20), перегруз-- 
ка будет равняться 

ү2 


) 
о 
ОР 2 
ЕГ 


пу =с0504- 


а при полете с обратной кривизной, соответствующей входу в 


пикирование: 


г? 
т. е. она будет равной нулю или даже отрицательной. 


Пу == С05 0 — 


00 УСЛОВИЯМ 


балансцровАи 


Рис. 2.21. Зависимость Су доп ОТ числа М 


С точки зрения максимальных перегрузок наибольший инте- 
рес при расчете на прочность представляют маневры летатель- 
ного аппарата в вертикальной плоскости. 

Величина перегрузки летательного аппарата при постоянном 
весе определяется подъемной силой. В соответствии с формула- 
ми (2.33) и (2.35) перегрузка может быть представлена в форме 


__ 6,0У?2/2 _ суд 
4 8/8 8/8 ` 


Предельное значение перегрузки может быть определено как 


— 20 тах лоп Ч тах тах (2. 37} 
. д 


Пу шах — С/5 ) 


ГДЕ С, тах доп — Максимально допустимое значение коэффициен- 
та подъемной силы, при котором исключается 
тряска и обеспечивается балансировка летатель- 
ного аппарата (рис. 2.21); 

тах тах — предельно достигаемый скоростной напор. 
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Максимально допустимая маневренная перегрузка 


При предельных скоростях полета на малых и средних высо- 
тах из условия максимально возможной подъемной силы крыла 
на самолете теоретически могут быть получены очень высокие 
перегрузки (более 15—20). Обеспечить прочность при таких зна- 
чениях перегрузок принципиально возможно, но при этом летно- 
технические показатели будут таковы, что создание экономиче- 
ски оправданного самолета окажется невозможным. Как пока- 
зала практика, надобности в такой высокой прочности нет, так 
как в реальных условиях полета предельные перегрузки не до- 
стигаются. Практически возможная максимальная перегрузка в 
эксплуатации данного летательного аппарата зависит от большо- 
го числа факторов: 

а) назначения летательного аппарата; 

б) его параметров (аэродинамических и геометрических); 

г) различных отклонений в работе системы управления от 
заданной программы; 

д) квалификации летчика и его тренировки на данном само- 
тете, 

е) физического состояния летчика в момент выполнения за- 
дания и др. | 

Большинство перечисленных факторов носят случайный ха- 
рактер, и, следовательно, могут быть уточнены только методами 
статистического анализа. Поэтому при определении максималь- 
ных перегрузок в нормах прочности огромную роль играют экс- 
периментальные исследования, проводимые с целью накопления 
статистических данных. Для данного класса самолетов нормами 
прочности устанавливаются максимальные перегрузки п, тах. 


Перегрузки при полете в неспокойном воздухе 


Летательный аппарат в полете может испытывать большие 
перегрузки, не производя никаких маневров. Это происходит в 
результате встречи его с воздушным потоком, вектор скорости 
которого направлен под углом к вектору скорости летательного 
аппарата. Для атмосферы свойственно наличие воздушных тече- 
ний вследствие неравномерного распределения температуры, а 
следовательно, плотности и давления воздуха. Скорость воздуш- 
ных течений зависит от рельефа местности, облачности, высоты 
и ряда других факторов. Воздушные течения носят случайный 
характер и могут рассматриваться как случайные функции ко- 
ординат и времени. Сведения о воздушных течениях получают в 
результате обработки экспериментальных данных, собранных при 
летных экспериментах. 

При анализе нагрузок принято различать перемещения воз- 
духа по градиенту скорости. Если скорость движения воздуха 
возрастает до максимального значения в. течение. большого пе- 


$0 


риода времени полета (более 2 с, т. е. на протяжении более 300— 
500 м), то такие перемещения масс воздуха называются потока- 
ми. Перемещение воздуха с большим градиентом нарастания 
скорости называется порывом. Большие дополнительные пере- 
грузки возникают при воздействии на летательный аппарат по- 
рывов, градиентный участок которых соизмерим с’ размерами 
аппарата. 

Появление дополнительных перегрузок при полете в неспо- 
койном воздухе объясняется изменением величины и направле- 
ния относительной скорости полета Уз под воздействием порыва, 


Рис. 2.22. Схема воздействия вертикального порыва на самолет 


имеющего скорость №. При этом основное влияние оказывает не 
столько абсолютное изменение скорости полета (величина М 
обычно мала по сравнению с Уо), сколько изменение направле- 
ния вектора скорости. т. е. изменение угла атаки ас на величи- 
ну Ла. 

При воздействии на летательный аппарат нормального поры- 
ва №, (рис. 2.22), во-первых, изменится скорость набегающего 
потока по величине 

у 
соѕ Да 


во-вторых, произойдет приращение угла атаки а = -- Ла, сопро- 
вождающееся изменением подъемной силы 


ДУ = 4с,59 = с - А954, (2. 38) 


где с“ — тангенс угла наклона кривой с„ = (а). 

Ввиду малости угла Ла можно принять У=Ии Ла= 16 Ла = 
=,/У. Следовательно, подъемная сила будет изменяться лишь 
за счет приращения угла атаки и дополнительная перегрузка 
определится из формулы 

И а ср рез за 


228. 2.39 
Знак минус соответствует нисходящему порыву. 


61 


Формула (2.39) соответствует перегрузке от действия резко 
ограниченного нормального порыва. В действительности скорость 
воздушных порывов изменяется в пространстве по некоторому 
закону (рис. 2.23), т. е. порыв, как принято говорить, имеет свою 
структуру. В зависимости от этой структуры максимальная пере- 
грузка, испытываемая летательным аппаратом, может быть раз- 
личной. При входе в порыв с постепенным нарастанием скорости 
аппарат увлекается им, получает вертикальное перемещение и 


Рис. 2.23. Структура реального порыва воздуха 


совершает поворот вокруг оси тангажа, что ведет к снижению 
перегрузки. Это снижение можно учесть введением в формулу 
(2.39) коэффициента 
соо у тах 
2р 


Коэффициент уменьшения перегрузки К, обусловленный по- 


степенным нарастанием скорости порыва, зависит от его структу- 
5 | | т 

ры. Для порыва с линейным нарастанием скорости И, = И „ах 
т 


Апу = + К (2. 40) 


(здесь то= /0/ Уо — время пролета переходного участка пути) ве- 
личина коэффициента К меньше единицы и может быть опреде- 
лена из соотношения 


К (2.41) 


2С 
где 
2. 
__ 6,0 510 
2р | 
Таким образом, полная перегрузка летательного аппарата 
при действии вертикального порыва может быть определена по 
формуле | 
су у тах 


< А д 
98/8 Се 


Пу= Пу -+ К 


где Пу, о — основная перегрузка, действующая до появления воз- 
душного порыва. 
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По формуле (2.42) можно определить перегрузки при полете 
8 е в воздухе, если известны Ў, шах и структура порыва 
П(т) = 17, (т) Лу љһах. Указанные данные могут быть получены из 
массового летного эксперимента путем статистической обработ- 
ки его результатов. Большая часть материалов получается спо- 
мощью приборов, отмечающих перегрузку, но не дающих записи 
ее изменения по времени. Вследствие этого длина / градиентно- 
го участка неизвестна и задача нахождения И, шах делается не- 
определенной, так как нельзя вычислить К. Поэтому переход от 
измеренных перегрузок к скоростям порыва производится с ис- 
пользованием значений К, вычисленных при условно принятой 
стандартной длине градиентного участка (1=30 м) по форму-: 
ле (2.41). 

Величина Й, найденная указанным пересчетом, получила наз- 
вание эффективной скорости порыва 


М р НЕ ВЕ КООРТ 749) 


Оос индК 


где Иинд — индикаторная скорость, О с и‹ ‘истинной скоро- 


стью Ин соотношением И. =, “Ар; 


о 
Ан = =—— относительная плотность на высоте Н. 
0) 

На рис. 2.24 нанесены многочисленные данные, полученные 
на ряде отечественных и зарубежных самолетов; они показыва- 
ют, что экспериментальные точки достаточно хорошо укладыва- 
ются внутри области, ограниченной кривыми 


АК о — мах У пак ия 4 
М оф = яі | у " ( 4) 


где Ушах — максимальная скорость горизонтального полета. 

Приняв за основу экспериментально установленную зависи- 
мость, можно найти максимальную эксплуатационную перегруз- 
ку при полете в неспокойном воздухе по формуле 


сы К 5. 
И.Э — {Э ШЫ И | 45) 


у тах и,0 | ор 


где А — определяется по формуле (2.41) для /=30 м, Из — 
по формуле (2.44). 

Статистический материал по перегрузкам получен на само- 
летах, летавших в основном на малых и частично на средних вы- 
сотах, поэтому к назначению максимальной эксплуатационной 
перегрузки для современных самолетов, летающих на больших 
высотах, следует подходить с особой осторожностью. В литера- 
туре данные указывают на снижение экстремального значения 
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вертикального порыва с увеличением высоты полета. На рис. 2.25 
приведена зависимость экстремального порыва от высоты полета 
и длительности т пребывания самолета на данной высоте. 


оу 
29 


Итах ) МИС А 


04 05 06 07 08 09 10 41 12 /Итах 


Рис. 2.24. Статистические данные по Рис. 2.25. Экстремальные значения 
эффективному порыву порывов: 


Н—высота полета; [=Ут, где т — длитель- 
ность полета на данной высоте 


Исходные условия для расчета на прочность 


Для определения нагрузок, действующих на агрегаты само- 
лета, необходимо знать величины перегрузки в центре тяжести, 
скорости полета, веса самолета. 

В нормах прочности все самолеты обычно разделяют на три 
класса: класс А — маневренные, класс Б — ограниченно-манев- 
ренные, класс В — неманевренные. Для каждого класса с уче- 
том назначения самолета, полетного веса и скорости полета за- 
даются значения маневренных перегрузок. Величина перегрузки 
при полете в неспокойном воздухе определяется по формуле 
(2.42). 

Величина расчетного веса выбирается в зависимости от осо- 
бенностей самолета. Гак как вес самолета во время полета из-за 
выгорания топлива и сброса грузов может существенно изме- 
няться, то рассматривается несколько вариантов расчетных ве- 
сов: СОъзл — расчетный взлетный вес; Снос — расчетный посадоч- 
ный вес; Сл — расчетный полетный вес. Для некоторых само- 
летов могут приниматься несколько вариантов расчетных весов, 
соответствующих различным условиям применения самолета. 

При расчетах нагрузок рассматриваются несколько харак- 
терных скоростей полета: расчетная скорость пикирования, рас- 
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четная крейсерская скорость, расчетная скорость маневра, рас- 
четная скорость при максимальной интенсивности порыва и: др. 

В полете возможен довольно широкий диапазон сочетаний 
исходных параметров (перегрузка, скорость, вес) и, следова- 
тельно, нагрузок, действующих на самолет. Все разнообразие 
нагрузок, действующих на самолет в полете, сводится к несколь- 
ким расчетным случаям, соответствующим наиболее тяжелым 
условиям нагружения. 
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Рис. 2.26. Основные расчетные случаи для крыла 


При совершении самолетом маневров в воздухе его перегруз- 


ка может изменяться от Из. до Из, , а скоростной напор — от 
тіп ДО д тах тах, ГДЄ | 
ИИ За: Ц 
5 Су тах 


а величина дшах мах Соответствует предельно допустимой . для 
данного самолета скорости пикирования (планирования). С точ- 
ки зрения прочности крыла режим полета, соответствующий ўњ, 
не представляет интереса, так как при этом общая величина: на- 
грузки на крыло равна только весу самолета, а местные на- 
грузки также незначительны. С точки зрения прочности крыла 
представляют интерес диапазон скоростных напоров от значе- 
ния, определяемого Су шах ИЛИ Сушш при достижении соответст- 
вующей перегрузки из, или пэ, до значения дшах шах. На рис, 


ті 
2.26 представлена указанная зона интересных с точки зрения 
прочности крыла комбинаций с,, и? и 4. Эта зона разбивается 
на ряд характерных областей. 


3 317 | 65 


Область / 


79 
Э Еа х 08 
а уга сопѕї; < 9 9 Ч тах тах® 


Су мах 
Область // 
Ч — 9 тах тах == СОПЅЇ; 12 | ей — 0. 
Область /11 


9 = пах шах == сопѕі; я > Н, 


=> тіп 
Область [И 
А Э 
| П. 08 
ь тіп 
И? == АЭ п = сопѕї; = = Я < 8 тах тах * 
Су тіп 


Таким образом, перечисленные области включают в себя все 
интересные с точки зрения прочности полетные случаи само- 
лета. 

В «Нормах прочности» СССР задаются расчетные случаи, ко- 
торые являются наиболее характерными точками всех четырех 
областей. На рис. 2.26 отмечены основные расчетные случаи норм 
прочности. На рис. 2.27 дана схематическая иллюстрация ука- 
занных расчетных случаев. 

Крыло является основным несущим элементом таких лета- 
тельных аппаратов, как самолеты, планеры, крылатые ракеты. 
Если известны максимальные эксплуатационные перегрузки ивес 
летательного аппарата, то максимальную величину подъемной 
силы можно определить по формуле 


Үэ — 60° Ц, (2. 46) 


тах п, тах 


где В — доля подъемной силы крыльев в общей подъемной силе 
летательного аппарата. Для самолетов обычных схем коэффици- 
ент В лежит в пределах 0,7-—-0,95. 

Величина аэродинамической нагрузки на крыло определяется 
разностью давлений между верхней и нижней поверхностями 
крыла. Распределение аэродинамической нагрузки по хорде мож- 
но задать, используя данные норм прочности. Однако более точ- 
ные сведения получаются на основании продувок геометрически 
подобных моделей в аэродинамических трубах. 

Распределение давлений, а следовательно, и распределение 
нагрузки по хорде определяется углом атаки, формой профиля 
и скоростью полета. На рис. 2.28 приведено распределение аэро- 
динамической нагрузки по хорде крыла на дозвуковом режиме 
обтекания. Из эпюр видно, что носок крыла больше загружен в 
случае А, хвостик — в случае В, а средняя часть сечения — в 
случае Д’. 

Переход от дозвуковых к сверхзвуковым скоростям полета 
характеризуется смещением центра давления от носка к хвости- 
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ку (рис. 2.29) и выравниванием аэродинамической нагрузки по 
хорде (рис. 2.30). 

| Коэффициент безопасности. В самолетостроении и ракетной 
технике в основном ‚принят метод расчета «по разрушающим на- 
грузкам». Особенность метода состоит в том, что размеры эле- 
ментов конструкции выбирают таким образом, чтобы конструк- 
ция выдерживала без разрушения определенную нормированную 
нагрузку. Эта нагрузка называется расчетной разрушающей на- 
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` Рис. 2.27. Положение самолета на траекто- Рис. 2.28. Распределение аэ. 
рии полета, соответствующее основным рас- родинамических · нагрузок 
четным случаям для различных расчетных 
случаев: 


Ар—разность давлений по верх- 
ней и нижней поверхностям 
грузкой Р. Расчетная разрушающая нагрузка равна эксплуата- 
ционной нагрузке Рэ, умноженной на коэффициент безопасно- 
сти {: 


ўр». 


Эксплуатационная нагрузка определяется по результатам аэ- 
родинамических расчетов или из продувок моделей в аэродина- 
мических трубах и уточняется в дальнейшем посредством лет- 
ных испытаний натурного объекта. Выразив эксплуатационнуюи 
расчетную нагрузки через соответствующие перегрузки и? и м, 
получим 


по=іпә, (2.4) 


Коэффициент безопасности вводится при расчетах во всех 
областях техники, От его величины зависят, с одной стороны, 
степень надежности конструкции и, с другой стороны, ее весовая 
эффективность. Величина коэффициента безопасности выбирает- 
ся в зависимости от накопленного опыта проектирования и из- 
готовления изделий в данной области, степени изученности тех 
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или иных вопросов, связанных с его созданием. При определе- 
нии коэффициента безопасности учитывается: неточность задания 
внешних воздействий, неточность методов расчета, возможность 
появления случайных факторов, не введенных в расчет, таких, 
как разброс свойств конструкционных материалов, ошибки в тех- 
нологии, качество изготовления и др. 


224 М<07 
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Рис 2.29. Зависимость положе- Рис. 2.30. Распределение на- 
ния центра давления от числа грузки по хорде 


АН ЗЕЕ координата цент- 
ра Давления 


В авиационной технике основное назначение коэффициента 
безопасности при определении прочности сводится к следую- 
щему: 

— обеспечение невозможности появления максимальной рас- 
четной перегрузки и? за все время эксплуатации всего парка са- 


молетов рассматриваемого типа; 

— обеспечение эксплуатации без накопления остаточных де- 
формаций. 

° Влияние на коэффициент безопасности остальных условий, 
играющих существенную роль в других областях техники, уда- 
лось свести к минимуму следующими мероприятиями: 

1) влияние возможных неточностей расчета на фактическую 
прочность — натурными статическими испытаниями опытного 
образца летательного аппарата; 

_ 2) влияние разброса в свойствах конструкционного материа- 


ла — применением высококачественных мораше и их тща- 
тельным контролем; 
3) влияние технологии изготовления конструкции — натур- 


ными контрольными статическими испытаниями серийных ап- 
паратов. 
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Коэффициент безопасности, применяемый в авиационной тех- 
нике, по величине имеет наименьшее значение по сравнению с 
другими областями машиностроения и строительной техникой. 
В большинстве расчетных случаев величина коэффициента без- 
опасности устанавливается равной от 1,5 до 2. Большее из этих 
значений принимается для случаев, часто встречающихся в про- 
цессе эксплуатации, чем учитывается повторяемость нагрузок и 
большая вероятность получения максимальной расчетной пере- 
грузки. Коэффициент безопасности ј = 1,5 обеспечивает эксплуа- 
тацию без накопления остаточных деформаций в силовых эле- 
ментах. | 

Наряду с основным коэффициентом безопасности иногда вво- 
дятся дополнительные коэффициенты, учитывающие местные 
особенности работы детали, ее технологии изготовления и мате- 
риала. Например, дополнительные коэффициенты безопасности 
вводят для мест сварки, для литых деталей, для деталей, под- 
верженных износу, и т. д. 

Прочность конструкции сверхзвуковых самолетов зависит как 
от действующих нагрузок, так и от величины температуры и 
продолжительности ее воздействия. При оценке прочности сверх- 
звукового самолета сохраняется роль коэффициента безопасно- 
сти как множителя к эксплуатационным нагрузкам. По величине 
коэффициент безопасности равен значениям, принимаемым для 
«холодного» самолета. 

Величины эксплуатационных температур и время их воздей- 
ствий относятся к дополнительным условиям нагружения. Воз- 
можные погрешности их определения учитываются введением до- 
полнительных множителей к эксплуатационным значениям. Эти 
множители, с помощью которых определяются расчетные значе- 
ния параметров, называются запасами прочности по соответст- 
вующему параметру. Их значения задаются нормами прочности 
или специальными рекомендациями. 


Глава Ш. МЕТОДИКА ВОСПРОИЗВЕДЕНИЯ 
ТЕМПЕРАТУРНЫХ ПОЛЕЙ 


Температурное поле в любом теле, в том числе и в конструк- 
ции летательного аппарата, однозначно определяется теплофизи- 
ческими и геометрическими характеристиками этого тела, на- 
чальным распределением температуры в нем (начальные усло- 
вия) и граничными условиями. Точное воспроизведение полетных 
температурных полей в испытываемой конструкции возможно 
только при полном совпадении в полете и при эксперименте всех 
трех указанных факторов. К сожалению, это практически неосу- 
ществимо. С испытываемой конструкции обычно снимают двига- 
тели, приборы, различные грузы, в нее не заливают топливо, 
‚редко воспроизводится при эксперименте и начальная темпера- 
тура конструкции, если она ниже комнатной. Особенно трудно 
воспроизвести при тепловых статических испытаниях тепловые 
потоки, поступающие в конструкцию во время полета от погра- 
ничного слоя (граничные условия). 


3.1. ВОСПРОИЗВЕДЕНИЕ ТЕПЛООБМЕНА 
ВНУТРИ ИСПЫТЫВАЕМОЙ КОНСТРУКЦИИ 


В настоящей главе рассматривается методика воспроизведе- 
ния температурных полей в натурных конструкциях или их агре- 
гатах. Они могут отличаться от летных образцов только различ- 
ным заполнением внутренних объемов оборудованием, грузами и 
топливом. Отклонения в конструкции планера, идущего на тепло- 
вые статические испытания, от летного экземпляра совершенно 
недопустимы. Нельзя снимать или изменять даже ее несиловые 
части. Они, во-первых, могут сами деформироваться или даже 
разрушаться, а, во-вторых, их отсутствие может вызвать сильное 
искажение температурного поля в силовой части конструкции. 
Так, например, отсутствие на корпусе испытываемого летатель- 
ного аппарата гаргрота приведет к нагреву расположенной под. 
ним части конструкции. При этом изменятся перепады темпера- 
тур, температурные напряжения и прогибы корпуса (рис. 3.1). 

Сильное влияние на температурные поля могут оказать баки 
с топливом, которые имеют большую теплоемкость. Так как за- 
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правка баковых отсеков топливом во время испытаний на проч- 
ность недопустима, его приходится заменять тепловым имита- 
тором, имеющим иные теплофизические характеристики, чем топ- 
ливо. Поэтому подобная замена может привести в некоторых 
случаях к искажению температурных полей и ее допустимость 
должна быть проверена. При малой скорости изменения уровня 
топлива и медленном его прогревании, что характерно для ап- 
паратов с большой продолжительностью полета (десятки минут 
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Рис. 3.1. Температурные поля и Рис. 3.2. Распределение температуры 
температурные напряжения в се- Т, в стенке бака вблизи от уровня 
чении фюзеляжа с гаргротом: топлива: 


напряжения: — — — темпера- 
туры 


һ.=0,2 кВт (м?. град); ——— 
№. 0,8 кВт (м? . град) 


и более), температурное поле в обшивке в каждый момент вре- 
мени близко к стационарному (квазистационарная задача). 

На рис. 3.2 показано полученное расчетным путем распреде- 
ление температуры в стенке бака при стационарном режиме для 
двух значений коэффициента теплоотдачи от топлива к обшивке 
7.=0,2 кВт/(м?-град) и й.=0,8 кВт/(м?-град). Видно, что темпе- 
ратура вблизи уровня топлива и ниже его существенно зависит 
от величины йт. Об этом необходимо помнить при выборе ими-. 
татора топлива. 

Температуру стенки топливного отсека нетрудно найти из 
уравнения теплового баланса. Пренебрегая перепадом темпера- 
туры по толщине обшивки и излучением, роль которого незначи- 
тельна из-за невысокой температуры стенки, имеем 


ј А(Таь— Т.) +» (7.—Т,) = 0, 
где Г, — температура топлива. 


Т1 


Отсюда 
ие р 


Т = 
З И. 


(3. 1} 

Величина й» зависит от многих факторов: вида топлива, фор- 
мы и размеров бака, температур Г, и Т., вибраций конструкции, 
колебаний топлива и т. д. Если температура обшивки топливного: 
отсека, вычисленная по формуле (3.1), слабо изменяется по вре- 
мени, то не обязательно нагревать обшивку по программе во вре- 
мя эксперимента. Часто бывает проще заранее подогреть топливо 
или его имитатор. 

Обычно при тепловых статических испытаниях имитатор топ- 
лива сливается из топливных отсеков по той же программе, по 
которой в полете расходуется топливо, и лишь в тех случаях, 
когда нужно воспроизвести температурное поле для какого-то 
одного момента времени, принятого за расчетный, иногда можно 
сохранять постоянный уровень в течение всего эксперимента. 
При этом следует помнить, что замена нестационарного темпера- 
турного режима стационарным неизбежно влечет за собой ошиб- 
ки в воспроизведении температурных полей, величину которых 
необходимо оценить заранее расчетным путем. 

Газ — плохой теплоноситель по сравнению с жидкостью, но 
при воспроизведении температурных полей в тонкостенных кон- 
струкциях, выполненных из материалов, обладающих невысокой · 
теплопроводностью. (титановые и никелевые сплавы, композици- 
онные материалы на полимерной основе и др.), с теплопереда-. 
чей в условиях естественной конвекции в отсеках, заполненных 
воздухом, приходится считаться. Интенсивность теплообмена при: 
естественной конвекции определяется уравнением — 


Мас (@г-РЕ)”. 


Показатель степени и изменяется в зависимости от темпера- 
туры и давления воздуха, а также температуры и формы тела. 
в диапазоне от 1/3 до 1/4 [15]. Так как давление воздуха входит 
в числитель критерия Грасгофа 


__ 23АТ130? 
Ог = я 


ВО второй степени, то при его понижении интенсивность тепло- 
2 1 


обмена уменьшается примерно пропорционально о? или о?. Так, 
например, при давлении р=40 мм рт. ст., что соответствует вы-. 
соте Н=20000 м, теплоотдача в условиях естественной конвек-. 
ции уменьшается примерно в 4—7 раз. Нагрев воздушно-косми-- 
ческого аппарата при входе его в атмосферу происходит на вы-. 
сотах более 40 000 м, где давление не превосходит 2 мм рт. ст. 
и теплопередача естественной конвекцией в негерметических от- 
секах аппарата практически отсутствует. . Следовательно, при 


7/7. 


тепловых статических испытаниях в атмосфере нельзя точно вос 
произвести условия теплообмена внутри негерметичнымх отсеков 
высотных летательных аппаратов. 

Теплопередача в условиях естественной конвекции, неизбеж- 
ная при атмосферном давлении, может сильно исказить темпера- 
турные поля в испытываемой конструкции. Ее влияние на рас- 
‚ пределение температур в отсеке крыла гиперзвукового летатель- 
ного аппарата приведено на рис. 3.3, где показаны полученные 
экспериментальным путем зависимости от времени т температу- 


а. а7=1-0, К 


Рис. 3.3. Влияние вакуума на температурные поля в крыле ги- 
перзвукового самолета: 


р=760 мм рт. ст., — — — р-10 мм рт. ст. 


ры обшивки Г,= Г; и перепада температуры между нею и стен- 
кой лонжерона ДТ! = Г, —Г,. Несмотря на то, что для уменьше- 
ния конвективного теплообмена внутри конструкции она испыты- 
валась в перевернутом положении, т. е. вверху были сильнее 
нагретые нижние панели крыла, перепады температуры А7, вва- 
кууме и атмосфере отличаются более чем на 25%. От давления 
могут сильно зависеть теплопроводность теплоизоляции и, сле- 
довательно, температурные поля в элементах конструкции, за- 
щищаемых ею от нагревания. 

На рис. 3.4 приведены взятые из работы [67] результаты ис- 
следования теплопроводности высокотемпературной изоляции из 
тонких керамических и кварцевых волокон при различных дав- 
лениях и температурах. Видно, что уменьшение давления от 
атмосферного до | мм рт. ст. приводит к снижению теплопро- 
водности изоляции в 1,5—2,5 раза. Из сказанного следует, что 
хорошей точности воспроизведения температурных полей в конст- 
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рукциях высотных летательных аппаратов, к которым относятся 
практически все сверхзвуковые и, тем более, гиперзвуковые са- 
молеты, можно добиться только в термовакуумных камерах. 
Большое влияние на температурные поля в конструкции ока- 
зывает лучистый теплообмен между ее элементами, роль которо- 
го быстро возрастает при увеличении температуры. Заметнее 
всего он сказывается на температуре элементов, удаленных от 
обшивки: шпангоутов, стенок лонжеронов и нервюр и др. 


А. из, ВИ град 


500 


200 


0. 000 то 


0. 7000 ЯГ: 


Рис. 3.4. Зависимость тепло- Рис. 3.5. Влияние лучистого: 


проводности Лиз теплоизоляции 
из тонких керамических и. квар- 
цевых волокон от температуры 


теплообмена на температуру 
шпангоута: 


С учетом излучения ;. 


Ти давления — — — без учета излучения 


На рис. 3.5 показаны результаты расчета температуры в шпан- 
гоуте из титанового сплава, выполненного как с учетом теплооб- 
мена излучением, так и без него. Видно, что уже при темпера- 
туре обшивки Г,=520 К лучистый теплообмен уменьшает пере- 
пад температуры в шпангоуте почти на 30%. При более высокой 
температуре (7;=773 К) излучение сильно влияет на нестацио- 
нарное температурное поле в стрингере из нержавеющей стали 
(рис. 3.6). Если температура превосходит 1200 Қ, лучистый теп- 
лообмен становится основным видом теплообмена внутри конст- 
рукции. 

Оборудование, грузы и, особенно теплоизоляция, если она 
есть на летном образце, препятствуют внутреннему лучистому 
теплообмену и естественной конвекции, что может оказать суще- 
ственное влияние на температурные поля в конструкции аппара- 
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та. При этом следует иметь в виду, что теплоизоляция, нарушая 
теплообмен между наружными и внутренними элементами кон- 
струкции, изменяет. температур- 
ные поля в тех и в других. Испы- 
тывая конструкцию со снятой 
теплоизоляцией, что заманчиво 
по соображениям удобства мон- 
тажа датчиков, можно компенси- 
ровать усиленный отвод тепла от 
обшивки, увеличивая плотность 
подводимого к ней теплового по- 
тока, и добиться нагрева обшив- 
ки строго по программе, но при 
этом неизбежно возрастут пере- 
пады температуры в подкреп- 
ляющих ее элементах. 


200 
Из сказанного следует, что 0 2000 50 
при отсутствии расчетных или 
экспериментальных данных, по- Рис. 3.6. Влияние лучистого 


теплообмена на температуру 


казывающих допустимость нару- стрингера: 


шения внутреннего теплообмена | 

С учетом излучения; 
при данном эксперименте, на — — — без учета излучения 
испытываемой конструкции дол- 
жны быть установлены как теплоизоляция (если она есть на лет- 
ном образце), так и все оборудование или его тепловые ими- 
таторы. 


3.2. НАЧАЛЬНЫЕ УСЛОВИЯ 


Существенное влияние на точность воспроизведения темпера- 
турных полей может оказать выбор начальных условий, однако 
при статических испытаниях далеко не всегда можно и нужно 
имитировать изменение температуры конструкции с момента от- 
рыва летательного аппарата от земли. Так, например, при теп- 
ловых статических испытаниях воздушно-космического аппарата 
на случай его входа в атмосферу не обязательно полностью вос- 
производить изменение температуры на участках выведения и 
полета на орбите. Точно так же при испытаниях аппарата, стар- 
тующего с самолета, не всегда нужно полностью воспроизводить 
изменение температуры конструкции во время полета на само- 
лете-носителе. Обычно достаточно правильно выбрать распреде- 
ление температуры, соответствующее началу исследуемого уча- 
стка полета (начало входа в атмосферу, старт с самолета). Чаще 
всего это распределение соответствует стационарному темпера- 
турному режиму, что упрощает его получение перед эксперимен- 
том. Обычно технические трудности возникают лишь в тех слу- 
чаях, когда начальная температура конструкции То ниже ком- 
натной. 
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Температурное поле в нагреваемой (охлаждаемой) конструк- 
ции не всегда зависит от начального распределения температуры 
в ней. С течением времени может наступить момент, когда все 
точки конструкции будут иметь одинаковый темп нагрева, т. е. 
режим нагрева становится регулярным. На рис. 3.7 показано для 
двух начальных условий изменение по времени температуры под- 
крепленной стрингерами панели сверхзвукового самолета, изго- 


. 


220 


Рис. 3.7. Зависимость температуры Т Рис. 3.8. Зависимость температуры Т 
стрингера от начальных условий шпангоута от начальных условий 


товленной из алюминиевого сплава Д16-Т, обладающего высокой 
теплопроводностью. Видно, что, начиная с момента времени т= 
= тр, Температурные поля в обоих случаях практически одинако- 
вы. Несовпадение температурных полей на начальном участке 
нагревания при т<«лр, когда не только Т<Тшах, но и перепад 
температуры по высоте профиля еще не достиг максимальной ве- 
личины, не оказывает, обычно, существенного влияния на несу- 
щую способность и деформации испытываемой конструкции, а 
потому допустимо при тепловых статических испытаниях. 

Время, необходимое для наступления регулярного режима, 
прямо пропорционально квадрату линейного размера, под кото- 
рым следует понимать толщину панели (в рассматриваемом слу- 
чае это высота профиля стрингера), и обратно пропорционально · 
коэффициенту температуропроводности материала 


9 
А 286 
Р ГРА 
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Коэффициент К, входящий в эту формулу, зависит от гранич- 
ных условий. Из табл. 3.1 видно, что быстрого наступления регу- 
лярного режима и, следовательно, слабого влияния начальных 
условий следует ожидать в конструкциях из алюминиевых и 
магниевых сплавов. Так, например, в шпангоуте из сплава 
Д16-Т, имеющем значительную высоту 6 =100 мм, к концу на- 
грева влияние начальных условий сказывается слабо (рис. 2.8). 


Таблица 3.1 


Средние значения коэффициентов температуропроводности для некоторых 
конструкционных материалов 


Коэффи- Коэффи- 
Материал циент а. 106, Материал цнент 2· 105, 
м2/с м2/с 
Алюминиевый сплав 60 ‚ Сталь 10 
Магниевый сплав 65 Стеклопластик (722 
Никелевый сплав 5 Титановый сплав 8.8 
Ниобиевый сплав 22 Хромоникелевая сталь 5 


3.3. ГРАНИЧНЫЕ УСЛОВИЯ 


Теплообмен внутри летательного аппарата и начальные усло- 
вия оказывают существенное влияние на точность воспроизведе- 
ния температурных полей в испытываемой конструкции. Однако 
их значительно легче воспроизвести при тепловых статических 
испытаниях, чем граничные условия. Задача о воспроизведении 
температурных полей в натурной конструкции летательного ап- 
парата сводится, в основном, к разработке методов и способов 
воспроизведения условий теплообмена на ее границах. В теории 
краевых задач математической физики и, в частности, в теории 
теплопроводности принято различать три формы задания гранич- 
ных условий, которые могут ‘быть использованы и при экспери- 
менте. | 

На поверхности исследуемой конструкции могут быть заданы: 

1. Распределение температуры как функция координат и вре-. 
мени — граничное условие первого рода. 

2. Распределение плотности теплового потока через каждый 
элемент поверхности как функция координат и времени — гра- 
ничное условие второго рода. 

З. Температура окружающей среды и коэффициент теплоотда-: 
чи как функция координат и времени — граничное условие 
третьего рода. 

Характер изменения граничных условий по времени зависит 
от траектории полета и типа конструкции летательного аппарата 
и может быть весьма различным. Из-за тепловой инерции конст-. 
рукции медленнее всего изменяются граничные условия первого 


19, 


рода — температура поверхности, хотя для некоторых летатель- 
ат 

ных аппаратов темп нагревания обшивки может достигать === 
Т 


= 30 град/с, а поверхность теплозащитного покрытия иногда на- 
ат, 
гревается со скоростью — >> 200 град/с. 

Сильно усложняет технику эксперимента переменность гра- 
ничных условий по поверхности. От координат меньше всего за- 
висят граничные условия третьего рода. Температура адиабати- 
ческой стенки практически постоянна по всей нагреваемой по- 
верхности, а коэффициент теплоотдачи сильно изменяется по 


Рис. 3.9. Распределение температуры обшивки ТГ; и плотности 
пг Поглощаемого ею теплового потока вблизи лонжерона кры- 
ла: 


Т 5, АА 


координате только вблизи передней кромки и при изменении 
характера обтекания, например, в точке перехода ламинарного 
пограничного слоя в турбулентный. При ламинарном погранич- 
ном слое коэффициент теплоотдачи пропорционален х-°%, а при 
турбулентном — даже х 5>, где х — расстояние от передней 
кромки, поэтому при воспроизведении во время статических ис- 
пытаний летательных аппаратов граничных условий третьего 
рода на участках конструкции, удаленных от передней кромки, 
часто можно не учитывать зависимость Гањ и Й от Х. 
Температура нагреваемой поверхности (граничное услови 
первого рода) при нестационарном температурном режиме обыч- 
но резко изменяется по координатам вследствие неоднородности 
конструкции. Участки обшивки, соприкасающиеся с элементами 
каркаса (лонжеронами, нервюрами, стрингерами и т. д.), нагре- 
ваются медленнее из-за отвода тепла. в эти элементы — возни- 
кают значительные местные неравномерности температуры по 
поверхности. На рис. 3.9 приведено примерное распределение тем- 
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пературы обшивки вблизи стрингеров крыла. Снижение темпера- 
туры обшивки у элементов каркаса должно воспроизводиться и 
при статических испытаниях, поскольку оно оказывает большое 
влияние на температурные поля в каркасе и, вообще, на проч- 
ность и жесткость испытываемой конструкции. 

Неравномерность нестационарного температурного поля по- 
верхности конструкции летательного аппарата может быть выз- 
вана также переменностью толщины обшивки, местным измене- 
нием термического сопротивления в контакте между обшивкой и 
каркасом, различием условий для лучистого теплообмена внут- 
ри разных участков конструкции и т. д. В районе двигательной 
установки (источник тепла) или охлаждаемого отсека (сток теп- 
ла) возможны стационарные перепады температуры поверхно- 
сти. Очень большие перепады температуры возникают на поверх- 
ности баковых отсеков у границы топлива, которое обладает 
большой теплоемкостью и медленно прогревается. Характер из- 
менения температуры стенки бака вблизи границы жидкости 
показан на рис. 3.2. 

Тепловой поток через нагреваемую поверхность (граничное 
условие второго рода) будем в дальнейшем называть аккуму-. 
лируемым тепловым потоком, а его плотность обозначать да. 
В соответствии с формулой (2.26)' 


Фа й аа з Г.) =“ ЕЙ (3. 2) 

Плотность теплового потока, поступающего в конструкцию от 
пограничного слоя, будем обозначать д и называть плотностью 
поглощаемого теплового потока 


дш=й(Т Е) (3.3) 


Правые части уравнений (3.2) и (3.3) отличаются членом 
ооё; Гі, характеризующим потерю тепла излучением в окружаю- 
щую среду и зависящим только от температуры и степени чер- 
ноты поверхности конструкции. Если испытываемая конструкция 
полностью аналогична летному экземпляру и имеет ту же сте- 
пень черноты поверхности, то при испытании достаточно подво- 
дить к ее поверхности тепловой поток с плотностью, равной диг. . 
Потери из-за собственного излучения конструкции в полете и 
при эксперименте будут при этом равны и, следовательно: 


92=9,, 


где 4, — плотность аккумулируемого теплового потока при экс- 
перименте. 


Плотности поглощаемого и аккумулируемого конструкцией 
тепловых потоков зависят от температуры поверхности Г‹, при- 
чем из (3.3) следует, что уменьшение температуры поверхности 
(обшивки) приводит к увеличению плотности поглощаемого теп- 
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лового потока. Характер распределения плотности теплового по- 
тока, поглощаемого обшивкой вблизи лонжеронов крыла, приве- 
‚ден на рис. 3.9. Увеличение плотности теплового потока вблизи: 
элементов каркаса должно воспроизводиться и при тепловых ста- 
тических испытаниях во всех тех случаях, когда это может ока- 
зать существенное влияние на температурные поля в испытывае- 
мой конструкции. 

Так как воспроизведение при эксперименте теплового потока. 
с переменной по координатам плотностью сопряжено с больши- 
ми техническими трудностями, этот вопрос заслуживает подроб- 
ного рассмотрения. Условимся понимать под неравномерно- 
стью плотности теплового потока (см. рис. 3.9) 


х = 2 _Чиг тах — пг тіп ~ (3. 4) 
9 пг тах Г Ўпг тіл 


Принимая во внимание, что 


аг тах —— й а ЕЕ ГДЕ ТӘЛ 


п піл = Ё о, а 
и, подставляя эти значения в (3.4), получим 


ет Г тах — Г тіп (850) 
| Та — ТГ ср 
где | 
т 22 Г тах 1 Г; тіп 
$ ср р) 7 

т. е. величина ха обратно пропорциональна разности ТГ,„—7Г, ср, 
которая зависит в основном от коэффициента теплоотдачи и сте- 
пени черноты. При малых значениях й (полет на больших вы- 
сотах) температура поверхности сильно отличается от темпера- 
туры адиабатической стенки из-за собственного излучения. На 
рис. 3.10 приведена зависимость разности температур Г.Г; от 
скорости и высоты Н установившегося полета для тонкого кры- 
ла при нулевом угле атаки и излучательной способности в. = 0,8 
ЛЯ ХМ. | 

Теплоемкость обшивки и отвод тепла от нее внутрь конструк- 
ции в процессе нагревания приводят к уменьшению величины 7; 
и, следовательно, увеличению разности Га,—Т: по сравнению со 
случаем стационарного температурного режима. Поэтому, под- 
ставляя в формулу (3.5) величину Та,—Т:, найденную по номо- 
грамме рис. 3.10, получим в случае нестационарного температур- 
ного поля завышенные значения ха. 

При гиперзвуковых скоростях (М>5) приходится иметь дело 
с такими большими температурами адиабатической стенки, при 
которых уже нельзя не учитывать зависимость удельной тепло- 


80 


емкости воздуха ср от температуры и давления, и вместо урав- 
нения (3.3) используется уравнение (2. 20а). Тогда неравномер- 
‚ность плотности поглощаемого теплового потока запишется в 
виде 


ти. 15 шах — 15 тіп 


я а — {5 ср 
Так как с» возрастает при повышении температуры, а ѓ’2 
ТО 


0 Е 
* > Ха. 


Большие скоростные напоры и температуры конструкции пре- 
пятствуют полетам с гиперзвуковой скоростью на малых высотах. 
Предполагается, что гиперзву- 
ковые пассажирские самолеты 
‚будут летать на высотах ‘от 
Н =25 км и до Н=45 км, а как 
видно из рис. 3.10, при Н= 
=30 км и М=о разность 
Таъ Т; равна 500 град и, сле- 
довательно, если перепад тем- 
пературы по обшивке не 
очень. велик (Т; шах— Г: ши 
< 100 град), то х; мало, тем 
более мало хо. 

Тот факт, что для гиперзву- 
ковых летательных аппаратов Я. ИЛ 
характерна малая неравномер- и И: / А 
ность плотности поглощаемого Д; ШУД 
теплового потока, существенно 
облегчает, как будет показано 2? Л 2 
ниже, воспроизведение темпе- А 
ратурных рак в их агрега- са зар а | | 
ах Е ТЕВЕ 

При воспроизведении в ла- 
бораторных условиях темпера- 
турных полей в конструкциях Рис. 3.10. Зависимость разности Т, — 
летательных аппаратов наи- Гз для пластины при е=0,8 и х=1 м 
большее распространение по- 07 скорости и высоты Н установивше- 

гося полета 

лучила первая форма задания 

граничных условий. Испыты- : 
ваемая конструкция нагревается по заданному закону 
изменения температуры ее поверхности (обшивки). Этот 
метод прост и может быть применен на любой эксперименталь- 
ной установке вне зависимости от используемого на ней способа 
нагревания. Однако он имеет существенные недостатки. Во-пер- 
вых, необходим предварительный тепловой расчет конструкции, 
ошибки которого полностью воспроизводятся при эксперименте. 
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Расчет нестационарных температурных полей в конструкции ле- 
тательного аппарата — задача сложная, поскольку в подавляю- 
щем большинстве случаев следует учитывать теплообмен излу- 
чением, изменение теплофизических свойств материалов при 
нагреве, тепловые сопротивления в контактах и т. д. Если при- 
нять во внимание недостаточное количество надежных данных 
по теплофизическим характеристикам материалов, не говоря уже 
о тепловых сопротивлениях в контактах, то становится понятным, 
насколько трудно обеспечить высокую точность расчета. Во-вто- 
рых, большая тепловая инерция конструкции усложняет управ- 
ление нагреванием по заданной температуре. В-третьих, если 
конструкция изготовлена из материала с низкой теплопроводно- 
стью или на нее нанесено теплозащитное покрытие, то могут 
возникнуть затруднения с измерением температуры поверхности. 

Точность воспроизведения температурных полей в испытывае- 
мой конструкции может быть во многих случаях значительно по- 
вышена, если использовать вторую форму задания граничных 
условий, регулируя уже не температуру объекта, а плотность 
‚поглощаемого им теплового потока. Плотность теплового потока, 
поступающего в полете от пограничного слоя, определяется по 
формуле (3.3), в которую входит приближенная величина — 
температура поверхности Т.=ЛТ.=[(т), где под ошибкой тем- 
пературы поверхности ЛГ; понимается погрешность расчета тем- 
пературы. Величина ТГ, и А здесь и везде в дальнейшем будем 
‚считать точными, поскольку их ошибки одинаково влияют на 
точность эксперимента при любом методе воспроизведения тем- 
пературных полей. 

Очевидно, что относительная погрешность расчета плотности 
поглощаемого теплового потока 


ў ы Ч пг (Г; ЕЕ АТ;) = пг (Г) ПЕ + АГ; 


ч Я (75) Газ Т5 


будет меньше относительной погрешности расчета температуры 
поверхности 
Р 


= 2—— 
Е, 


Ы 


Гат Ек Г; 


ЕЖ 25, Ге Е, ] ) 2 6) 


где Го — начальная температура. 


Иначе говоря, при выполнении неравенства (3.6) плотность 
поглощаемого конструкцией теплового потока может быть вы- 
числена с большей точностью, чем температура поверхности. 

При выборе формы задания граничных условий важно знать 
не только точность воспроизведения тепловых потоков, но и кка- 
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кой погрешности в температуре испытываемой конструкции 85 


т 
приводит ошибка воспроизведения плотности поглощаемого ЭТОЙ 


конструкцией теплового потока б. Если бы все тепло, погло- 


щаемое конструкцией, шло только на изменение теплосодержа- 
ния обшивки, то эти погрешности были бы равны по величине 
9.==0. В действительности значительная часть его обычно из- 


лучается в окружающую среду и отводится к внутренним, менее 
нагретым элементам конструкции, причем плотность излучаемого 
потока пропорциональна четвертой степени температуры. Поэто- 
му температура конструкции изменяется медленнее, чем плот- 

ность поглощаемого ею теплового потока, т. е. 84 > 5... | 


Из сказанного следует, что при выполнении неравенства (3.6) 
целесообразно вести управление процессом нагревания по плот- 
ности поглощаемого теплового пото- 
ка. Неравенство (3.6) выполняется, 
если конструкция нагревается до 
температуры, значительно меньшей 
Тар, что характерно для высотных 
аппаратов, а также аппаратов с ма- 
лой продолжительностью полета, 
конструкция которых не успевает 
полностью прогреваться. На рис. 
3.1] показана область чисел М и 
высот Н полета, в которой неравен- 
ство (3.6) справедливо даже при 
стационарнсм температурном ре- 2 4 4 
жиме. В этой области должны ле- рж 311 Областр высот Ри 
жать траектории большинства ги- чисел М установившегося поле- 
перзвуковых летательных аппара- та, в которой Таь—ТГ+> ТГ — То 
тов. И диг вычисляются с большей 

точностью, чем ТГ; 

Главным препятствием для ши- 
рокого внедрения метода воспроиз- 
ведения температурных полей, основанного на регулировании 
плотности поглощаемого теплового потока, служит трудность из- 
мерения 9 или да. Для некоторых способов нагрева эта задача 
пока не решена. 

Точность воспроизведения температурных полей с использо- 
‘’ванием второй формы задания граничных условий можно суще- 
ственно повысить, если вычислять плотность теплового пстока 
при помощи цифровых или аналоговых вычислительных машин в 
процессе эксперимента, используя результаты измерения темпе- 
ратуры поверхности. Таким образом удается исключить погреш- 
ности определения плотности теплового потока (д или да), свя- 
занные с ошибками расчета Т.. Непрерывно измеряемая во 
время эксперимента температура нагреваемой поверхности конст- 
рукции вводится в быстродействующее счетно-решающее уст- 
ройство (рис. 3.12), которое вычисляет для заданных програм- 
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мой Га = | (т) и й=рР (т) величины 49а или дь. Найденная плот- 
ность теплового потока сравнивается с плотностью потока, изме- 
ряемой датчиком при эксперименте, и в зависимости от величи- 
ны и знака их разности регулируется режим работы нагревателя. 

Предварительного расчета температуры конструкции и плот- 
ности теплового потока можно избежать, если воспользоваться 


Инфракрасный нагреватель 
Е >59. Е || 
еы] 


— 

== 
к 
—— 


М | А7 


Рис. 3.12. Блок-схема системы, применяемой при использо- 
вании инфракрасных нагревателей для воспроизведения аэ- 
родинамического нагрева 


Регулятор | 
мощности 


при эксперименте третьей формой задания граничных условий, 
воспроизводя коэффициент теплоотдачи и температуру окружаю- 
щей среды. Естественно, что этот наиболее точный метод воспро- 
изведения температурных полей может быть применен только в 
том случае, когда нагревание испытываемой конструкции осуще- 
ствляется путем конвективного теплообмена с окружающей сре- 
дой. Значительные трудности возникают при измерении коэффи- 
циента теплоотдачи. 


3.4. СПОСОБЫ НАГРЕВАНИЯ 


Выбор способа нагревания при воспроизведении в лаборатор- 
ных условиях температурных полей в натурных конструкциях ле- 
тательных аппаратов сильно зависит как от особенностей испы- 
тываемого изделия, так и от характерных для него тепловых 
условий полета. Тем не менее, некоторые общие требования кси- 
стеме нагревания могут быть сформулированы. 

1. Получение высоких температур и тепловых потоков с боль- 
шой плотностью. | | 

2. Плавное и быстрое изменение плотности теплового по- 
тока. 
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3. Возможность измерения плотности теплового потока (или 
величин Гар и й — при конвективном теплообмене). 

4. Получение заданного закона распределения плотности теп- 
лового потока по нагреваемой поверхности. 

5. Отсутствие ограничения для деформаций испытываемой 
конструкции. 

б. Возможность приложения нагрузок к испытываемой конст- 
рукции и измерения ее перемещений, деформаций и темпе- 
ратур. 

7. Возможность наблюдения за поведением конструкции в 
процессе нагревания. 

8. Применение дешевого, простого и надежного в эксплуата- 
ции оборудования. 


Следует отметить, что вопрос о надежности всех систем, об- 
служивающих эксперимент, становится при тепловых статиче- 
ских испытаниях одним из основных, так как срыв эксперимента 
часто влечет за собой бесцельное уничтожение очень дорогой, 
а иногда и единственной конструкции. 


В зависимости от используемого вида теплообмена различа- 
ют три основных способа нагревания конструкций в лаборатор- 
ных условиях: | 

1) теплообмен теплопроводностью через контакт испытывае- 
мой конструкции с нагретым телом; 

2) лучистый теплообмен между нагретой до высокой темпе- 
ратуры поверхностью и испытываемой конструкцией; 

3) конвективный теплообмен между испытываемой конст- 
рукцией и нагретым до более высокой температуры теплоноси- 
телем (газом или жидкостью). 


С точки зрения теплопередачи такое разделение несколько 
условно, поскольку обычно все три вида теплообмена сопутству- 
ют друг другу. Тем не менее оно позволяет разделить нагрева- 
тельные устройства на три совершенно различные в конструктив- 
ном отношении группы в зависимости от преобладающего вида 
теплообмена. Известен только один способ воспроизведения тем- 
пературных полей, получивший название «смешанного», который 
основан на равноправном сочетании двух видов теплообмена: 
конвективного и лучистого. 


Четвертый способ нагревания, основанный на выделении теп- 
ла в самой испытываемой конструкции при прохождении в ней 
электрического тока, мало пригоден для воспроизведения темпе- 
ратурных полей в натурных конструкциях. | 


При пропускании постоянного тока или тока промышленной 
частоты через сложную конструкцию с каркасом невозможно 
имитировать поверхностный нагрев, характерный для аэродина- 
мического нагревания. Использование для этой цели тока высо- 
кой частоты сопряжено с очень большими техническими трудно- 
стями. Поэтому этот способ нашел применение только при нагре- 
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вании небольших образцов с однородной конструкцией типа 
стержней, полос, гладких цилиндрических оболочек и т. д. Весь- 
ма ограничены возможности и первого способа нагревания. 


3.5. ВОСПРОИЗВЕДЕНИЕ ТЕМПЕРАТУРНЫХ ПОЛЕЙ 
ПРИ ПОМОЩИ ИНФРАКРАСНЫХ НАГРЕВАТЕЛЕЙ 


При тепловых статических испытаниях натурных конструкций 
сверхзвуковых летательных аппаратов наибольшее распростране- 
ние получил второй способ нагрева, основанный на лучистом 
теплообмене. 

Так как применяемые в настоящее время излучатели работа- 
ют в диапазоне температур 1000—3500 К, где большая часть 
энергии переносится инфракрасными лучами, то нагреватели с 
такими излучателями получили название инфракрасных. Разра- 
ботанные к настоящему времени инфракрасные нагреватели про- 
сты по конструкции, удобны в эксплуатации, надежны, обладают 
малой тепловой инерцией, позволяют создавать лучистые потоки 
большой плотности и нагревать испытываемую конструкцию до 
высокой температуры. Таким образом, они удовлетворяют почти 
всем основным требованиям, предъявляемым к способам нагре- 
вания. Не удивительно, что инфракрасные нагреватели очень 
широко применяются для воспроизведения температурных полей 
в натурных конструкциях летательных аппаратов при статиче- 
ских испытаниях. 


Однако, используя инфракрасные нагреватели, следует пом- 
нить, что физические законы конвективного и лучистого тепло- 
обменов совершенно различны, и поэтому при лучистом нагреве 
нельзя удовлетворить граничным условиям во всех точках по- 
верхности испытываемого летательного аппарата. Плотность теп- 
лового потока, поступающего от инфракрасного нагревателя в 
испытываемую конструкцию 4„., практически постоянна по на- 


греваемой поверхности, тогда как в полете ди может сильно из- 
мениться из-за изменения температуры поверхности и коэффици- 
ента теплоотдачи. В .тех случаях, когда в конструкции нет 
резких перепадов теплоемкости, ди плавно изменяется по коор- 
динатам и достаточно небольшого числа зон независимого регу- 
лирования электрической мощности, чтобы, заменяя плавное 
изменение плотности теплового потока ступенчатым (рис. 3.13), 
воспроизводить с требуемой точностью распределение тепловых 
потоков в соответствии с полетными условиями. 


Значительно хуже с точки зрения точности воспроизведения 
температурных полей обстоит дело при нагревании каркасиро- 
ванных тонкостенных конструкций. Чтобы правильно воспроиз- 
вести изменение плотности теплового потока в местах присоеди- 
нения каркаса к обшивке, необходимо соответствующим образом 
расположить группы излучателей и иметь для каждой из них 
независимое управление излучаемым тепловым потоком. Однако, 
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при большом числе подкрепляющих элементов это практически 
невыполнимо. Поэтому в случае лучистого нагрева каркасиро- 
ванных конструкций часто пренебрегают местными перепадами 
плотности теплового потока по поверхности и воспроизводят по- 
стоянную по площади нагреваемого участка плотность теплово- 
го потока, равную ее величине в характерной точке конструкции. 
Обычно в качестве такой точки выбирают точку обшивки, уда- 
ленную от элементов каркаса, где плотность теплового потока 
минимальна. При ином выборе контрольной точки возможен зна- 


Яг ЬЯ 


Рис. 3.13. Разбивка испытываемой конструкции на зоны 
с Япг==сопѕї 


чительный перегрев обшивки; кроме того, точность определения 
температуры поверхности, а следовательно, и д вблизи каркаса 
значительно ниже, чем для изолированной обшивки. 

Таким образом, по большому участку поверхности каркаси- 
рованной конструкции вместо теплового потока с переменной по 
координатам плотностью с помощью инфракрасных нагревате- 
лей воспроизводится тепловой поток постоянной плотности, рав- 
ной минимальному ее значению для данного участка. Это упро- 
щение методики в некоторых случаях приводит к большим ошиб- 
кам в величине температуры подкрепляющих элементов. Они 
оказываются недогретыми. 

Результаты эксперимента, приведенные на рис, 3.14, подтвер- 
ждают высказанные замечания. Конструкция, выполненная из 
титанового сплава, нагревалась дважды по одному и тому же 
закону изменения температуры удаленной от профиля точки об- 
шивки Г, = (т): сначала — потоком горячего газа, затем — ин- 
фракрасным нагревателем. Хорошо видно, что при лучистом 
нагреве температура профиля (точки 2 и 9) значительно ниже. 
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Величина коэффициента теплоотдачи при конвективном нагре- 
ве й, от которого сильно зависит неравномерность плотности пог- 
лощаемого теплового потока, показана на рис. 3.14. 

Этот результат, а также многочисленные расчеты температур- 
ных полей в различных конструкциях при граничных условиях, 
соответствующих конвективному и лучистому теплообмену, ука- 
зывают на возможность значительных ошибок в определении 
температуры конструкции при использовании инфракрасных на- 
гревателей. 


20 40 60 287 тс 


Рис. 3.14. Влияние способа нагрева на температуру 7 
испытываемой конструкции: 


конвективный нагрев; — — — лучистый нагрев 


Погрешность воспроизведения температуры в 1-й точке кон- 
струкции будем в дальнейшем определять по формуле 
# ж 
г (7,— То) — (7; — То) 
2 ЙО 
р" А Ее. 
ПЕ 
где Г; и Го; — текущее и начальное значения температуры конст- 
. о ж 
рукции в і-й точке в полете, а Гри 7; — то же, 
при лучистом нагреве в лаборатории. 

Эта погрешность сильно зависит от граничных условий и па- 
раметров, характеризующих саму конструкцию. Очевидно, что 
27; возрастает при увеличении неравномерности плотности по- 

Ы 
глощаемого теплового потока. Разделив числитель и знаменатель 
3.5) на Г. с», получим уравнение 
2 вер 
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‚ из которого следует, что ха прямо пропорционально неравномер- 
ности температуры поверхности | 


Г; тах 7 — Г; тіп 


х= 2 - 
Г тах НЕ Г; тіп 


Г 

и сильно зависит от величины отношения — “. Чем это ОТНО- 
ѕ ср 

шение больше, тем меньше хо И, следовательно, тем меньше 


погрешность воспроизведения температурных полей инфракрас- 
ным методом. В то же время величина — “ сильно зависит от 


ѕср 


коэффициента теплоотдачи, 
Она стремится к единице при 
һ--оо и возрастает при умень- 
шении Й. 

Для анализа влияния раз- 
личных факторов на величину 
ожидаемой ошибки важно по- 
лучить зависимость 8, от гра- 


ничных условий, а также от па- 
раметров, характеризующих 
саму конструкцию. Эта зави- 
симость очень сложная из-за 
обилия параметров и была 


Рис. 3.15. Характер изменения Т+, 


получена при ряде упрощаю- принятый при оценке погрешности 
ЩИХ предположений. Рассмат- воспроизведения У ПЖ 65 
ривался случай «мгновенного ИЕ 


старта» (мгновенное увеличе- 

ние скорости на постоянной высоте и последующий полет с до- 
стигнутой скоростью; Гар=соп$ и й=сопѕї). Предполагалось 
также, что температура постоянна по сечению стрингера и изме- 
няется в обшивке по закону; показанному на рис. 3.15. Тепло- 
обмен излучением не учитывался. При таких допущениях по- 
грешность воспрсизведения температуры стрингера 


92. _ р 
(1 РД Уто 8 |е + ( Уто р = В а ОЕ 


5% ті —В ті — В то — т В х 
т,2 ' 
‚МЕ (1 а) Са ВЕ 
| то = пы РВ 
6 ( ее (та вт 
х тә — ту + В 100%, (3 7}? 
Пе" 


=== 
тә — ті -- 8 


9) Формула (3. 7) получена В. М. Поповичем. 
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19 
— у и Г, — площадь стрингера; 


индекс «1» указывает, что величина относится к обшивке, а ин- 
декс «2» — к стрингеру. 

Формула (3.7) может быть использована не только для каче- 
ственного анализа, но и для количественной оценки ошибок при 
воспроизведении аэродинамического нагрева с помощью инфра- 
красных нагревателей для траекторий с быстрым выходом на 
режим Га = сопѕї, А=соп${ и продолжительным полетом на этом 
режиме. К сожалению, большинство реальных программ полета 
достаточно далеко от условий «мгновенного старта», и для оцен- 
ки величины погрешности воспроизведения температурных полей 
при помощи инфракрасных нагревателей приходится проводить. 
расчеты температуры испытываемой конструкции на ЦВМ чис- 
ленными методами. Сравнение температурных полей, подсчитан- 
ных при различных граничных условиях, соответствующих кон- 
вективному нагреву в полете Т и лучистому — при эксперименте 
Т *, позволяет оценить ошибку эксперимента. 


Расчет сильно упрощается, если не учитывать лучистый теп- 
лообмен между обшивкой: и элементами каркаса, который одина- 
ково влияет на температурные поля при разных граничных усло- 
виях и не может поэтому существенно повлиять на оценку 
величины ошибки эксперимента. Кроме того, в большинстве ави- 
ационных конструкций градиенты температуры вдоль профиля 
каркаса малы и при расчете обычно можно принимать их равными 
нулю. Задача становится плоской или даже одномерной, если 
принять допущение о постоянстве температуры по толщине сте- 
нок профилей и обшивки. Воспользовавшись уравнением Фурье 


можно вычислить перепады температуры по толщине обшивки 


ат 
при стационарном температурном режиме, когда 27 = С019. 
Р а 


Из табл. 3.2, где приведены стационарные перепады темпера- 
тур для некоторых материалов, видно, что при плотности аккуму- 
лируемого теплового потока менее 20 кВт/м? перепадом темпера- 
туры по толщине металлической обшивки (или стенки профиля) 
можно пренебречь. 

При нестационарном температурном режиме и той же плотно- 
сти теплового потока градиент температуры равен градиенту при 
стационарном режиме на нагреваемой поверхности, а затем 
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Таблица 3.2 


Перепады температуры по толщине обшивки, 
выполненной из различных материалов, при 
стационарном температурном режиме и д.=20 кВт/м? 


Материал 


Алюминиевый силав 
Магниевый сплав 
Никелевый сплав 
Ниобиевый сплав 
Сталь 

Титановый сплав 


Стеклопластик 


уменьшается (рис. 3.16). Следовательно, перепады 


Толщина Перепад 
обшивки, | температу- 
ММ ры, град 
3 0,35 
3 0,50 
1 1,00 
1 0,35 
1 0,50 
1 2,00 
2 100 


температур 


при нестационарном режиме могут быть только меньше указан- 


ных в табл. 3.2. 


Ниже приводится система 


конечно-разностных уравнений 
для расчета температурных 
полей в тонкостенных конст- 
рукциях без учета внутреннего 
лучистого теплообмена. Уча- 
сток конструкции, вырезанный 
из нее таким образом, чтобы 
теплообмен его с соседними 
участками отсутствовал (рис. 
3.17), разбивается на доста- 
точно малые элементы для 
того, чтобы можно было при- 
нять линейный закон измене- 
ния температуры между их 


7 =С0л5? 


4 
Рис. 3.16. Изменение температуры 
по толщине стенки: 
2—стацио- 


|—нестационарный режим; 
нарный режим 


центрами. 
Уравнение теплопроводности для одномерной задачи имеет 
ВИД | 
ОТ 0?Т | 
—=— ———, (828) 
дт со дх? 
а уравнение теплообмена обшивки с окружающей средой 
РС Т | 
= [1 (Ть— Г) — ве Г]. (3.9) 
ат сод 
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Из формул (3.8) и (3.9) получаем 
ОТ 1 


ОЧ 
——— | А А (Гь— Г) — Т |. 
дт сод | дх? ' аш ) : 


Записывая первый член правой части этого уравнения в ко- 
нечных разностях, получим дифференциальное уравнение перво- 
го порядка для і-го элемента 


АТ, Пу, і | 
пая аА Гоа. (8.10) 


ат с:0:0;| 52 
1 


Система таких уравнений легко решается на ЦВМ метода-. 
ми Эйлера или Рунге — Кутта. 


Рис. 3.17. Пример разбиения профиля и обшивки на элементы 


Уравнение (3.10) получено в предположении, что все элемен- 
ты, на которые разбивается исследуемый участок конструкции, 
одинаковы, а именно А;1= А; = А;иы, дл = 0; = дры И $5 4=5:=5444. 

Реальная конструкция может быть изготовлена из разных ма- 
териалов и иметь стенки различной толщины. Не всегда возмож- 
на разбивка ее на элементы одинаковой длины. Поэтому рас- 
смотрим более общий случай, когда № 4/52 №, ба= 0.5 
о ЭРО И $17545 5444. 

Представим первый член правой части уравнения (3.10) в 
виде | 
1 ^;0; ^;0; 
ат) Еа 


і і 

где С; = с;0;0;5; — теплоемкость элемента. 
Тогда ©: = №0; (Т-.—Т;) — не что иное, как тепловой по- 
ток от элемента 14-1 к элементу і. Пользуясь аналогией законов 
Фурье и Ома, будем называть к=--— термическим сопротив- 


. 


лением между центрами смежных элементов, т. е. 
1 же 
= (Г, = Г,). 


Кы+1 
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Величину Ю;:., нужно искать как сумму сопротивлений эле- 
ментов Ги 14-1 (рис. 3.18), что соответствует допущению о ку- 
сочно-линейном изменении . температуры между точками іи 


Гар. 


17: 5+1. 
К: = Е С у 
20,9; 21-10141 
1/8; 51+1 
Е Сыч 
0; ^1--101+1 
Значит 
О В 20-70 
Е Р Е ае ЕЯ 
г УСА 
№5, Малда 
| Рис. 3.18. К определению тер- 
и уравнение (3.10) принимает вид мического сопротивления 
е т луу о Е ИЕ) + 
и | 
4 С |з в ей 51 
Е К и 
№; Мад №101 М; 


+ 1$; (Гь Т) — 90174). 


В примере на рис. 3.17 вся конструкция предполагается вы- 
полненной из одного и того же материала, но 585259, 685209 и 
815—512, 0115012. Кроме того, предполагается наличие термиче- 
ского сопротивления в контакте между обшивкой и профилем; 
будем обозначать его Ат. Оно приводит к возникновению пере- 
пада температуры между точками д и 7, би 8, несмотря на допу- 
щение о постоянстве температуры по толщине стенки. 

Величина Ат прямо пропорциональна удельному термическо- 
му сопротивлению в контакте /қт и обратно пропорциональна 
площади контакта Ё; 


Ге: 
са 
Т 
Ркт 


Величина Гкт зависит от типа соединения, материала и может 
колебаться в широких пределах. В табл. 3.3 приведены экспери- 
ментальные данные, взятые из работы [55]. Здесь 4 — диаметр 
заклепок или сварных точек, а їі — их шаг. | 


Согласно работе [14] величина удельного термического сопро- 
тивления в контакте колеблется для заклепочных соединений от 
0,35 м?-град/кВт до 0,86 м?-град/кВт. Термическое сопротивление 
в контактах необходимо учитывать в основном при расчете тем- 
пературных полей в клепаных и клееных конструкциях, выпол- 
ненных из материалов с высокой теплопроводностью, таких, как 
алюминиевые и магниевые сплавы. 
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Таолина 373 


Термическое сопротивление в различных конструктивных 


соединениях 
Толщина 
Тип Е ара ред Ве 5 кти 
м2.град . 
соединения Материал или сварных ММ о 
точек 4, мм 51 бо кВт 
Заклепочное АК4-1 4. 30 [7511.00 0,98 
Заклепочное с АК4-1 4. 30 а -1,60 0,50 
герметиком 
Точечная сварка| АМгб 1 20 1,60 | 1,10 0,08 
Полная система уравнений для рассматриваемого примера 


приведена ниже: 


П 1 Лб 
= | а (Т Т) А (Га Тз) — явы! |: 
ат ДЕ Ад | 
= = | Ет (Га 27.-- Т) 2514 (То ЭТ) 74| М 
ат И №0 
а [не ТӘ ао Т) аль; 
| (Гь — 2Га-- Га) -- 80 нер: ; 
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е то, 
орен ЧБ) ат: 
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{ аГ7 5 № д5 ТА =, Т5 — ТГ; ) 
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Следует отметить, что, решая систему уравнений (3.11) ме- 
тодом Эйлера, получим уравнения хорошо известного метода 
элементарных балансов [12]. 

Для расчета температуры конструкции при лучистом нагреве 
вместо членов, учитывающих конвективный теплообмен с погра- 
ничным слоем, нужно подставить в систему плотность поглощае- 
мого лучистого теплового потока 9*., одинаковую для всех точек 


нагреваемой поверхности. Первое уравнение принимает при этом 
ВИД 


ату _ = ааа 


ЕС (72 — Ту) а. ааг | 9 
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Величина 9* находится из того условия, что для наиболее 
удаленной от профиля «1-й» точки обшивки 7; = Т, и, следова- 
тельно, 

Е 
ат ат 


« 


Используя последнее условие, приравниваем правые части 
первого уравнения системы (3.11) и уравнения (3.12) и находим 


5 | к 
. Е 
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Подставляя затем это значение дһ вместо членов А(Т,—Т;) 
в (3.12), получим вторую систему уравнений для вычисления тем- 
пературных полей, воспроизводимых в конструкции при нагреве 
ее инфракрасными нагревателями. 

Решая ее совместно с системой уравнений (3.11), определим 
температурные поля в конструкции как в полете, так и при лучи- 
стом нагреве. Ошибку воспроизведения температуры при помо: 
щи инфракрасных нагревателей находим для любой «і-й» точки 
конструкции как разность 


АТ*=Т,—Т*. 


Для окончательного суждения о возможности применения ин- 
фракрасных нагревателей нужно знать величины допустимых 


ошибок для каждого из элементов АГ; о» которые могут быть 
определены только после анализа влияния температуры на де- 
формированное состояние и прочность конструкции. 

Лучистый теплообмен между обшивкой и каркасом оказывает 
сильное влияние на температуру стенок лонжеронов и нервюр, 
меньшее — на температуру стрингеров и весьма слабое на тем- 
пературу обшивки *. Поэтому система уравнений (3.11) в боль- 
шинстве случаев может быть использована для расчета темпера- 
туры обшивки, зная которую можно найти плотность теплового 
потока, поступающего в конструкцию от пограничного слоя др, 
необходимую для выбора и расчета инфракрасного нагревателя. 
Часто при расчете температуры в точке обшивки, сильно удален- 
ной от подкрепляющих элементов (стрингеров, шпангоутов, нер- 
вюр), можно пренебрегать теплообменом ее с соседними участ- 
ками обшивки путем теплопроводности. Тогда задача сводится 
к решению уравнения (2.26) при А =0. Очевидно, что роль теп- 
лопроводности обшивки тем меньше, чем меньше ее толщина и 
коэффициент теплопроводности материала и чем больше рас- 
стояние от профиля. При большой неравномерности плотности 
поглощаемого теплового потока точность инфракрасного метода 


нагревания может оказаться недостаточной, величина АГ; ока- 
жется больше допустимой и придется искать пути для уменьше- 
ния погрешностей воспроизведения температурных полей. 

До сих пор предполагалось, что при лучистом нагреве плот- 
ность поглощаемого конструкцией теплового потока одинакова 
для всей поверхности. В то же время, меняя шаг и тип излуча- 
телей, можно собрать нагреватель с изменяющейся по коорди- 


натам плотностью падающего потока, а величину 01. МОЖНО 
изменять еще и путем изменения поглощательной способности 
материала, нанося на него различные покрытия. Нагревая ис» 
пытываемую конструкцию тепловым потоком с переменной по ко- 
ординатам плотностью, можно избавиться от ошибок, возникаю- 
щих при замене конвективного теплообмена лучистым, только в 
том случае, когда характер распределения плотности теплового 
потока днг(х, И) не зависит от времени. 


Для большинства реальных траекторий и конструкций наб- 
людается сильное изменение характера распределения плотно- 
сти теплового потока в процессе нагревания. На рис. 3.19 пока- 
зана зависимость хо=/ (т) для конструкции и программы поле- 
та, приведенных на рис. 3.14, которая характеризует перемен- 
НОСТЬ иг по времени. Для правильного выбора 9;.(х, и) следует 


* При расчете температуры стенок лонжеронов и нервюр, выполненных 
из титанового или хромоникелевого сплава, лучистый теплообмен их с обшив- 
кой следует учитывать уже при Г.=500 К. 
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найти расчетный момент времени, в который нужно добиться на- 
илучшего воспроизведения температуры конструкции, определить 
допустимые погрешности в температуре основных силовых эле- 
ментов, а затем решить обратную задачу теплопередачи. Проще 
подобрать зависимость 97 (х, у) методом проб, вычисляя АГ; 
(1=1, 2, ..., п) для разных вариантов этой зависимости. Если 
в процессе нагрева температурное поле стремится к стационар- 
ному, что характерно, например, для транспортных самолетов, 


Рис. 3.19. Изменение мест- 

ной неравномерности плот- 

ности поглощаемого конст- 

рукцией теплового потока 
во время полета 


то неравномерность стремится при этом к нулю, и, следователь- 
но, при эксперименте следует применять нагреватель с равно- 
’мерной плотностью теплового потока. 

Дальнейшее повышение точности воспроизведения темпера- 
турных полей может быть достигнуто, как уже упоминалось вы- 
ше, путем разбивки нагревателя на несколько независимо регу- 
лируемых зон, что позволит изменять закон распределения 
4. (х, у) в процессе эксперимента. Создавать отдельные зоны 


независимого регулирования на каждый элемент конструкции 
практически невозможно и чаще всего не нужно. Наибольшую 
неравномерность вызывают массивные элементы, например, лон- 
жероны. Количество таких элементов в конструкции не очень 
велико, что позволяет установить над ними мощные излучатели, 
управляемые по независимым программам. 

На рис. 3.20 показан общий вид установки с многозонным 
нагревателем. Нагреватель собран в основном из трубчатых ни- 
хромовых излучателей, и только над лонжероном, где темпера- 
тура поверхности ниже, а плотность теплового потока выше, уста- 
новлены кварцевые инфракрасные лампы. Нихромовые излучате- 
ли и лампы подключены к разным регуляторам электрической 
мощности и управляются независимо. Сильное изменение: плот- 
ности поглощаемого теплового потока может произойти и на гра- 
нице перехода ламинарного пограничного слоя в турбулентный, 
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на стыке обшивок разной толщины и т. п. В этих случаях также 
целесообразно применение многозонного нагревателя. 
Разбивка инфракрасного нагревателя на отдельные зоны с 
независимым регулированием нужна и для компенсации вред- 
ного влияния естественной конвекции. При горизонтальном рас- 
положении испытываемой конструкции ее верхние и нижние 


Рис. 3.20. Многозонный нагреватель с излучателями раз- 
ЛИЧНЫХ ТИПОВ 


поверхности должны нагреваться различными зонами, а для вер- 
‚ тикально. расположенных конструкций можно рекомендовать 
разбивку нагревателя по высоте на несколько зон. 

Успехи технической кибернетики сделали возможным много- 
зонное управление нагревом при тепловых статических испыта- 
‚ниях. Так, например, в Сепіге 4’Езза1з АегопаиИдиез создана ла- 
боратория для испытания на прочность сверхзвукового самолета 
«Конкорд» со 150 независимо управляемыми зонами [73]. 


3.6. ИСПОЛЬЗОВАНИЕ КОНВЕКТИВНОГО НАГРЕВА 
ПРИ ВОСПРОИЗВЕДЕНИИ ТЕМПЕРАТУРНЫХ ПОЛЕЙ 


Местные тепловые потоки будут правильно воспроизводиться 
‘при эксперименте, если для нагревания испытываемой конст- 
рукции использовать тот вид теплообмена, который имеет место 
в полете, — конвекцию. Нагревание при теплообмене вынужден- 
ной конвекцией весьма привлекательно еще и потому, что оно 
позволяет использовать третью форму задания граничных усло- 
вий и, таким образом, исключить необходимость предваритель- 
но определять температуру испытываемой конструкции. Осо- 
бенно велики преимущества конвективного нагрева при испыта- 
ниях конструкций с аблирующими теплозащитными покрытиями, 
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так как поток газа позволяет моделировать натурные условия 
уноса частиц разрушающегося поверхностного слоя и, кроме то- 
го, отпадает необходимость в очень трудных измерениях темпе- 
ратуры поверхности теплозащиты. 

Наиболее близки к реальным условиям полета испытания в 
сверхзвуковом потоке при истинных числах М, плотностях и тем- 
пературах воздуха. Именно этим объясняется тот факт, что не- 
смотря на колоссальные затраты и технические трудности, 
возникающие при создании сверхзвуковых и, тем более, гипер- 
звуковых аэродинамических труб, пригодных для испытаний на 
прочность и исследсвания температурных полей на натурных 
конструкциях, такие установки создаются. Примером может слу- 
жить гиперзвуковая аэродинамическая труба для испытаний на 
прочность конструкций и материалов, описание которой будет 
дано в гл. [У. | 

Аэродинамический нагрев сверхзвукового летательного аппа- 
рата можно моделировать и в дозвуковой аэродинамической 
трубе. Тот факт, что коэффициент теплоотдачи почти прямо 
пропорционален плотности газа 


А — ОИ, 


позволяет получить в ней (при Н=0) полетные. значения коэф- 
фициента теплоотдачи, а температурный напор Та„—Т. модели- 
руется путем подогрева потока. и. 

На номограмме рис. 3.21 приведена зависимость коэффици- 
ента теплоотдачи й от высоты Н и скорости У полета. ИЗз нее 
видно, что значения А, характерные для сверхзвуковых скоростей 
полета на высотах более 15000 м, могут быть получены в аэро- 
динамической трубе при скоростях потока 50—150 м/с. Так, на- 
пример, для аппарата, летящего на высоте Н=18 300 м со ско- 
ростью И=1220 м/с (М=4,1), коэффициент теплоотдачи на рас- 
стоянии х=1 м от передней кромки при Т.=273К равен йЙ= 
=0,15 кВт/(м?-град). Такой же коэффициент теплоотдачи может 
быть получен в аэродинамической трубе при Ү<100 м/с (см. 
рис. 3.21). | 

Если подогреть воздух до температуры адиабатической стен 
ки Гтр= Таш, ТО при йтр=й тепловые потоки в трубе с открытой 
рабочей частью и в полете (3.2) будут равны 


Фа.тр = да 


во всех точках нагреваемой поверхности. Снижение й; при на- 
греве воздуха компенсируется увеличением скорости потока. 

На рис. 3.22 приведена область режимов полета, аэродина- 
мический нагрев для которых может воспроизводиться в тепло- 
вой аэродинамической трубе с параметрами 7Г,.*700 К и И} 
. 120 м/е. 
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При нагревании в тепловой трубе с закрытой рабочей частью 
испытываемая конструкция будет подвергаться еще и облуче- 
нию от нагретых стенок. Плотность теплового потока, аккуму- 

р КВТ 


’ м2:2род 
105 


001 


Рис. 3.21. Зависимость коэффициента теплоотдачи й от ско- 
рости У и высоты Н полета 


лируемого конструкцией, помещенной в такую трубу, может быть 
записана в виде 


атр = И тр Е == К) = Г Е 7 


ГДе ст — плотность лучистого потока, падающего на поверх- 
ность испытываемой конструкции от стенок трубы. Из сравне- 
НИЯ да.тр С ПЛОТНОСТЬЮ теплового потока, аккумулируемого в по- 
лете (3.2), видно, что при одинаковой степени черноты материа- 
ла испытываемой конструкции и летного экземпляра и 
равенстве коэффициентов теплоотдачи й'р=й для воспроизведе- 
ния аэродинамического нагрева температура газа в трубе долж- 
на быть равна | 


ГТ — 301 | ИЗ) 


Величина дст заранее не известна. Она может или измерять- 
ся при помощи датчиков лучистого потока, или вычисляться циф- 
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ровой или аналоговой машиной в процессе эксперимента по ре- 
зультатам измерения температуры стенок трубы, излучательная 
способность которых должна быть известна. Уменьшение темпе- 
ратуры газа в трубе с закрытой рабочей частью из-за излучения 
ее стенок позволяет расширить область воспроизводимых режи- 
мов полета, как это показано на рис. 3.22 пунктирной линией, 
построенной в предположении, что 
ИЕЛ ае 05. 
Идентичность законов теплообмена 
в полете и тепловой трубе (в обоих 
случаях вынужденная конвекция) по- 
зволяет с высокой точностью воспро- 
изводить в ней местные тепловые по- 
токи и температуры. Кроме того, 
в трубе можно воспроизводить не 
только режим нагревания, но и режим 
охлаждения испытываемой конструк- 
ции, что представляет значительный 
интерес. Изменения плотности тепло- 
вого потока, связанные с неравно- — 
мерным нагревом поверхности, кото- | | | | 
рые причиняют много неприятностей |, ЕВ 
при лучистом нагреве, точно воспроиз- 
водятся, поскольку как в полете, так 
и в тепловой трубе 9 пропорциональ- 
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ГЕ) 


ГА 
ЛИИ 


Рис. 3. 22. Область режимов 
полета, аэродинамический 


на разности температур теплоносителя 
и нагреваемой поверхности. Больше 


нагрев для которых воспро- 
изводится в тепловой трубе 
при Г.ъь<700 К и Ур < 


того, зависимость коэффициента теп- 


Е < 120 м/с: 
лоотдачи от х (расстояние от передней 
К омки) в полете и при испытании без учета ` излучения 
Г. | Р стенок; — — —с учетом излуче- 


в трубе одинаково 
Во. 


Следовательно, добиваясь совпадения коэффициентов тепло- 
отдачи в одной какой-либо точке, тем самым удовлетворяем ус- 
ловию ЙАзр=й на всей нагреваемой поверхности, кроме передних 
кромок крыла и носовых конических обтекателей, если они ис- 
пытываются вместе с фюзеляжем. В полете коэффициенты теп- 
лоотдачи на конусе значительно выше, чем на цилиндрической 
части, и поэтому в трубе их следует испытывать отдельно. 


При полете аппарата с углом атаки, отличным от нуля, на 
верхней и нижней поверхностях коэффициенты теплоотдачи име- 
ют различные значения. Добиться воспроизведения тепловых ус- 
ловий полета на всей поверхности аппарата в этом случае не- 
возможно, так как характер распределения коэффициентов 
теплоотдачи по поверхности при одном и том же угле атаки в 
дозвуковом и сверхзвуковом потоках различен. В связи с этим 
в дозвуковой тепловой трубе можно моделировать тепловые 


ния стенок 
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условия полета аппарата только для нулевого угла атаки. Не 
моделируется в тепловой трубе и скоростной напор. Следователь- 
но, аэродинамические нагрузки, действующие на конструкцию 
аппарата в полете, не воспроизводятся. Нагружение конструкции 
производится по методике, применяемой при обычных статиче- 
ских испытаниях. Поверхностная аэродинамическая нагрузка за- 
меняется системой сосредоточенных сил, число которых должно 
быть ограничено, чтобы не нарушать обтекание конструкции. 
Поэтому в тепловой трубе исследуется обычно общая проч- 
НОСТЬ. 


К недостаткам рассматриваемого метода нагревания можно 
отнести ограниченный диапазон воспроизводимых режимов по- 
лета. При больших числах М трудно удовлетворить условию 
Гтр= Го, (или Пр=й при числах М>5). Ограничены и коэффи- 
циенты теплоотдачи, которые могут быть получены в трубе при 
дозвуковом потоке, особенно если Гтр велика. 


Больших коэффициентов теплоотдачи и, следовательно, тепло- 
вых потоков с большой плотностью можно добиться, если заме- 
нить газ жидкостью. К сожалению, температуры кипения и вос- 
пламенения всех химически нейтральных по отношению к мате- 
риалу испытываемой конструкции нетоксичных и дешевых 
жидкостей ограничены 500—700 К, а большая теплоемкость 
жидкостей не позволяет быстро изменять их температуры, огра- 
ничивая возможности управления процессом нагревания. Кроме 
того, практически полностью исключается возможность наблюде- 
ния за испытываемым изделием. 


Очень большие температуры и плотности тепловых потоков 
можно получить, нагревая испытываемую конструкцию высоко- 
температурным пламенем. Так например, ацетилено-кислородный 
нагреватель позволяет получить температуру порядка Г=2300 К 
и 9е=2000 кВт/м2. 

Ограниченное применение таких нагревателей при тепловых 
статических испытаниях объясняется трудностью получения сих 
помощью заданного распределения плотности теплового потока 
по нагреваемой поверхности, ограниченными возможностями ре- 
гулирования ее величины по В и жесткими требованиями 
техники безопасности. 


Диапазон режимов полета, тепловые условия для которых 
воспроизводятся в аэродинамической трубе, можно существенно 
расширить, не увеличивая Гр, если установить в ней инфракрас- 
ный нагреватель. Как видно из уравнения (3.13), температура 
газа в трубе зависит от дет и может быть сколь угодно малой, 
если дст велико. На этом и основан смешанный метод воспро- 
изведения аэродинамического нагрева [52]. Испытываемая конст- 
рукция обдувается потоком воздуха с такой скоростью, чтобы 
Йр=й, и одновременно нагревается лучистым потоком с плот- 
ностью дп, величина которого выбирается из того условия, что 
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температура газа (в данном случае воздуха) в трубе рав- 
няется 


Аз бл 
Г.м = Го ЕС Ц 
откуда 


0. а (3. 1) 
А; 

Температура Гем может быть выбрана любой. Нетрудно про- 
верить, что плотность теплового потока, аккумулируемого испы- 
тываемой конструкцией, будет при этом равна да. Действи- 
тельно, 


Ча.см =4,А;-- А (ы 5 в Е аре: 
Подставляя сюда дл из (3.14), получим 
Фасм = № о аа дЕ 


Если То. < 7, то при смешанном методе нужен лучистый по- 
ток с плотностью, большей, чем при инфракрасном нагреве, 
когда 


рау 
зад — ДЕ 25 г Т 


Кроме того, как и при испытании в тепловой трубе, нельзя 
наносить покрытие, повышающее поглощательную способность 
материала поверхности испытываемой конструкции. Она должна . 
быть такой же, как и в полете, и известной заранее, чтобы мож- 
но было вычислить дл. Зато точность воспроизведения местных 
тепловых потоков и температур значительно выше, чем при ин- 
фракрасном методе нагрева, хотя и ниже, чем при испытании в 
тепловой трубе. Дело в том, что поглощательная способность по- 
верхности зависит (и иногда очень сильно) от температуры, а 
плотность теплового потока, поглощаемого конструкцией, про- 
порциональна А.. Различие температуры поверхности в разных 
точках ее приведет поэтому к различию дл в них и, значит, по- 
грешности в да. 

При смешанном методе воспроизведения аэродинамического 
нагрева приходится применять инфракрасные нагреватели с лам- 
повыми излучателями, так как открытые излучающие элементы 
будут охлаждаться потоком воздуха. Диапазон режимов полета, 
тепловые условия для которых воспроизводятся этим методом, 
весьма широк. Как и при нагреве инфракрасными нагревателя- 
ми, отсутствуют ограничения по числу М полета. Существующие 
ламповые инфракрасные нагреватели позволяют создавать теп- 
ловые потоки с плотностью, достаточной для испытания боль- 
шинства летательных аппаратов. К тому же из-за охлаждения 
колб ламп потоком воздуха они могут работать с большей на- 
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грузкой. Поэтому воспроизводимые тепловые условия полета ог- 
раничены главным образом коэффициентом теплоотдачи, который 
при смешанном методе выше, чем в тепловой трубе, так как 
плотность ненагретого воздуха больше. 

Трудности, связанные с измерением плотности поглощаемого 
теплового потока | 


Фпг.л = Чл. 


и, особенно, коэффициента теплоотдачи, — основной недостаток 
смешанного метода воспроизведения аэродинамического на- 
грева. Однако, если известна температура поверхности, то плот- 
НОСТЬ дпг.л МОЖНО не измерять, ведя управление нагреванием по 
Г.. Поскольку в этом случае обдув испытываемого изделия по- 
током воздуха необходим только для корректировки местных 
тепловых потоков, то требования, предъявляемые к точности вос- 
произведения коэффициента теплоотдачи, значительно ниже, 


3.7. ВОСПРОИЗВЕДЕНИЕ СТАЦИОНАРНЫХ 
ТЕМПЕРАТУРНЫХ ПОЛЕЙ 


При длительном полете с постоянными скоростью и высотой 
в конструкции летательного аппарата устанавливается стацио- 
нарное температурное поле. В тех местах, где нет источников: 
и стоков тепла (двигатель, система охлаждения кабины, баковый 
отсек и др.), конструкция аппарата полностью прогревается, в 
ней нет перепадов температуры и имеет место стационарное 
равномерное температурное поле. Для баковых отсеков лета- 
тельных аппаратов с большой продолжительностью полета темп 


ар. 
изменения температуры топлива =. а также скорость измене- 
т 


ау. 
ния его уровня =" малы. В этом случае при определении темпе- · 
Е 


ат. Ут 

ратуры в баковых отсеках можно принимать а И ига 
рассматривая температурное поле как квазистационарное. 

Характерной и очень важной для методики нагревания осо- 
бенностью стационарного поля является то, что оно не зависит 
от предыстории. Темп нагревания может быть любым. Не сле- 
дует только нагревать конструкцию быстрее, чем она нагрева- 
ется в полете, чтобы не вызвать слишком больших температур- 
ных напряжений. В большинстве случаев целесообразно умень- 
шить темп нагрева по сравнению с полетным, что позволяет 
снизить потребные тепловые потоки, а значит, и мощность на- 
гревателей. 


При поддержании стационарного температурного поля в кон- 
струкции, не имеющей ни источников тепла, ни охлаждаемых от- 
секов, энергия нагревателей расходуется только на компенса- 
цию потерь тепла нагреваемым телом. Эти потери можно сильно 
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уменьшить, поместив испытываемую конструкцию в камеру со 
стенками, имеющими низкую теплопроводность и малую тепло- 
емкость. Уменьшение потерь тепла нагретой конструкцией важно 
не только по соображениям экономии энергии. Чем меньше и 
равномернее по поверхности отвод тепла от конструкции, тем 
меньше неравномерность температуры в ней. Хорошо зарекомен- 
довали себя термокамеры, в которых используется нагревание 
горячим воздухом, циркулирующим по замкнутому контуру вен- 
тилятор — воздухоподогреватель — камера — вентилятор. Если 
стенки такой камеры обладают низкой теплопроводностью, вся 
их внутренняя поверхность имеет практически одинаковую во 
всех точках температуру Ти, близкую к температуре воздуха в 
камере Г. Естественно, что Тв >Т. —Т/ и, если Ть,—ТГ! мало, рав- 
номерность температуры конструкции должна быть хорошей вне 
зависимости от формы конструкции, размеров и поглощательной 
способности материала. 

Установкой внутри камеры высокотемпературных (по срав- 
нению с Г,) излучателей можно добиться хорошей равномерно- 
сти температуры только для однотипных конструкций. При из- 
менении конфигурации нагреваемого тела меняются коэффици- 
енты взаимной облученности тела и нагревателей, что может 
привести к неравномерному по поверхности нагреву конструк- 
ЦИИ. 

Квазистационарное неравномерное температурное поле в ба- 
ковом отсеке — наиболее характерный и интересный с точки 
зрения прочности случай неравномерного стационарного поля в 
конструкции летательного аппарата. Сложность воспроизведения 
такого температурного поля заключается в большей, чем в слу- 
чае равномерного поля, величине потребных для нагревания теп- 
ловых потоков и в необходимости тепловой имитации топлива. 
Увеличение потребного теплового потока өпредслдехея в этом 
случае отводом тепла в топливо. 

Обычно при тепловых статических испытаниях баковых отсе- 
ков в качестве теплового имитатора топлива используется вода, 
теплофизические характеристики которой значительно отличают- 
ся от характеристик топлива. Коэффициенты теплоотдачи для 
воды и топлива могут быть существенно различными. Однако 
расчеты показывают, что изменение коэффициента теплоотдачи 
влияет только на температуру обшивки ниже уровня топлива и · 
вблизи его. На рис. 3.2 приведены результаты расчета темпера- 
туры обшивки бакового отсека для разных значений коэффици- 
ента теплоотдачи И. =0,2 кВт/(м?-град) и И. =0,8 кВт/(м?-град). 
Видно, что уже на расстоянии 100 мм выше уровня топлива тем- 
пература обшивки почти не зависит от йт. Расчет выполнен для 
сравнительно толстой обшивки из алюминиевого сплава АМгб, 
обладающего высокой теплопроводностью. В случае тонкой об- 
шивки из материалов с низкой теплопроводностью (титановые и 
хромоникелевые сплавы) влияние коэффициента теплоотдачи еще 
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меньше. Так как изменение температуры конструкции при заме- 

не топлива водой носит обычно местный характер и захватывает 

область, близкую от нейтральной оси фюзеляжа, оно не оказы- 

вает существенного влияния на его несущую способность и де- 

формации. Исключением является 

7 | случай почти полностью залитого 

топливного отсека, когда зона 

местного искажения температур- 

ного поля охватывает всю или 

почти всю нагретую часть конст- 
рукции. 

Увеличение плотности тепло- 
вого потока, необходимого для 
получения неравномерного ста- 
ционарного температурного поля, 
может быть достигнуто в термо- 
камере путем увеличения темпе- 
ратуры воздуха в ней. Это воз- 
можно только при наличии доста- 
точного резерва мощности у воз- 
духоподогревателей камеры. Если 
принять, что коэффициент тепло- 
отдачи для конструкции и стенок 
Рис. 3.23. К расчету теплообмена камеры один и тот же №}, а отно- 

в термокамере 
шение периметра поперечного се- 
чения стенок камеры к периметру 
сечения объекта постоянно по их длине и равно т, то уравнение 
теплового баланса для обшивки испытываемой конструкции и 
внутренней стенки камеры (рис. 3.23) можно записать в виде 
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где 90 — плотность теплового потока от обшивки внутрь конст- 
рукции, а Г› — температура наружной стенки камеры. 

Из этих уравнений нетрудно определить Ть и Та, если изве- 
стны Г. и до, причем 9о=%(Г,;). 

При определении величины 090 для участков обшивки топлив- 
ного отсека, удаленных от уровня топлива, будем учитывать 
только теплообмен излучением между обшивкой и топливом. 
Принимая поглощательную способность топлива равной единице 
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и пренебрегая его собственным излучением, находим 9 из урав- 
нения 


(0 9080,7, (3. 16) 
где Фз,т — коэффициент облученности; ғо — степень черноты внут- 


ренней поверхности бака. 


Для элемента обшивки АЁ, расположенного в верхней точке 
отсека: 


Н 1 

где а=—, = — 
р р | 
Рассмотрим пример, иллюстрирующий возможность примене- 
ния термокамеры для создания неравномерного температурного 


Рис. 3.24. Номограмма для определения коэффициента об- 
лученности ф 


поля в топливном отсеке. Если принять Т,=600К; Т=300 К; 
ћ=1,2:10—2 кВт/ (м2-град); т=2; а=е, ==в0==0,8; № =1,0:10—* кВт/ 
/(м2-град) и д, =100 мм, то из формул (3.15), (3.16) и рис. 3. 24 
можно определить температуру внутренней поверхности термока- 
меры и температуру воздуха в ней. Они оказываются равными 
для пустого отсека (равномерное температурное поле) Г. =590 К 
и Т,=612 К, а для отсека, наполовину заполненного топливом 
(или его тепловым имитатором), Г. =655 К и Гь=770 К. Следует 
отметить, что уменьшение степени черноты внутренней поверх- 
ности камеры не желательно, так как оно приведет к увеличе- 
нию Г; и Гь. Еслив рассмотренном выше втором примере принять 
= =0,35, То получим Г. =675 Ки Г, =785 К: 

Для уменьшения бесполезного расхода энергии на ‘нагрева- 
ние жидкости рекомендуется теплоизолировать участок отсека, 
расположенный ниже уровня топлива. Расчетная температура 
стенки бака, соприкасающейся с топливом (3.1), может быть 
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получена путем предварительного подогрева жидкости, имити- 
рующей топливо. 

Из формул (3.15) и рассмотренного выше примера видно, 
что из-за малого коэффициента теплоотдачи в камере возмож- 
ности ‘воспроизведения в ней неравномерных стационарных тем- 
пературных полей ограничены. Целесообразно использовать для 
воспроизведения неравномерных стационарных полей инфракрас- 
ные нагреватели с переменной по координатам плотностью теп- 
лового потока. Устанавливая больше излучателей над теми уча- 
стками поверхности, где требуется повышенная плотность 
поглощаемого теплового потока, можно добиться хорошей ими- 
тации полетных температурных полей. Инфракрасный нагрева- 
тель может быть использован и для имитации нагрева конструк- 
ции планера летательного аппарата от работающего двигателя. 
Необходимо только иметь в виду, что подогрев конструкции из- 
нутри приводит к увеличению температуры ее наружной поверх- 
ности. В полете это сопровождается уменьшением на этом уча-. 
стке плотности поглощаемого от пограничного слоя теплового 
потока, а если Г.> Га, то происходит даже аэродинамическое 
охлаждение конструкции. Поэтому при испытаниях с имитацией 
внутреннего нагрева от двигателей участок конструкции в рай- 
оне двигательной установки должен нагреваться снаружи тепло- 
вым потоком с меньшей плотностью, причем она обычно пере- 
менна по координатам в пределах этого участка. 


Глава ІУ. ТЕХНИКА НАГРЕВАНИЯ 
ПРИ СТАТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЯХ 


4.1. СРЕДСТВА ВОСПРОИЗВЕДЕНИЯ 
ТЕМПЕРАТУРНЫХ ПОЛЕЙ 


Воспроизведение полетных тепловых режимов крупных на- 
турных конструкций в лабораторных условиях является весьма 
сложной задачей. В настоящее время нет экспериментальных ус- 
тановок, способных воспроизвести в наземных условиях физиче- 
ские процессы аэродинамического нагревания натурной конст- 
рукции в полете. Поэтому существуют и разрабатываются приб- 
лиженные способы воспроизведения аэродинамического нагрева, 
при которых тепловое воздействие пограничного слоя заменяет- 
ся каким-либо известным видом передачи тепла от нагреватель- 
ных устройств. | 

Средства воспроизведения температурных. полей можно ус- 
ловно считать состоящими из трех основных частей. 

1. Нагревательные устройства: инфракрасные нагреватели, 
термокамеры, тепловые аэродинамические трубы ит. д. 

2. Средства управления нагреванием: задающие программ- 
ные устройства, автоматы управления нагревом, контрольно-из- 
мерительная аппаратура, пульты управления, средства нагляд- 
ного представления течения процессов эксперимента и др. 

3. Системы энергоснабжения: источники питания нагревате- 
лей электрической мощностью, воздухоподогреватели с топлив- 
ной системой и др. 

К средствам воспроизведения температурных полей могут 
быть предъявлены общие требования. Они должны обеспечивать 
возможность 

— управления нагреванием конструкции по заданной про- 
грамме; 

— воспроизведения неравномерных температурных полей в 
конструкции или заданное распределение теплового потока по 
поверхности; 

— нагружения конструкции. 

Средства воспроизведения должны быть надежны в эксплуа- 
тации и удовлетворять требованиям техники безопасности. Пред- 
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почтение следует отдавать средствам, допускающим наблюдение 
за конструкцией в процессе испытаний. 

Как было отмечено в гл. ПТ, при тепловых статических ис- 
пытаниях для воспроизведения аэродинамического нагрева мо- 
гут быть использованы все три способа передачи тепла: кондук- 
тивный, конвективный и радиационный. Однако наибольшее 
распространение в настоящее время получили радиационный и 
конвективный нагревы. Каждый из видов теплообмена требует 
использования своего нагревательного оборудования, систем 
энергоснабжения; имеются свои особенности и в системе управ- 
ления. Так, в случае воспроизведения температурных полей с 
использованием лучистого нагрева широко применяются элект- 
рические инфракрасные нагреватели и для энергоснабжения 
используются источники электрической мощности с различными 
регуляторами (автотрансформаторы, мотор-генераторы, игнитро- 
ны, тиристоры и т. д.). Для реализации метода конвективного 
нагрева конструкций используются установки типа аэродинами- 
ческих труб с подогревом потока, термокамеры с воздушной или 
инертной средой. 

Выбор тех или иных средств воспроизведения тепловых ре- 
жимов в конструкции по заданной программе определяется мно- 
гими характеристиками, среди которых главными являются мак- 
симальные значения плотностей потока и температур, возмож- 
ность заданного распределения их по поверхности, общая 
‘мощность, инерционность и т. д. 

- Ниже будет дано описание технических средств воспроизве- 
дения температурных полей в конструкции при тепловых стати- 
ческих испытаниях, даны необходимые характеристики применя- 
‘емого при этом оборудования, причем основное внимание будет 
уделено нагревательным устройствам. 


4.2. ИНФРАКРАСНЫЕ НАГРЕВАТЕЛИ 


Каждое тело, имеющее температуру выше абсолютного нуля, 
непрерывно излучает энергию. Процесс превращения тепловой 
энергии тела в лучистую называется тепловым излучением. Ин- 
тенсивность излучения черного тела определяется его температу- 
рой и, согласно закону Стефана — Больцмана, пропорциональ- 
на четвертой степени абсолютной температуры этого тела 


ПОГ. 

Энергия излучения передается электромагнитными колебания- · 

МИ различной частоты. В соответствии с законом Голицына -- 

‚Вина длина волны, На которой имеет место максимум излуче- 
ния, определяется соотношением 


л 2898 


тах СЕЕ ? 
Г 


где А — длина волны в мкм. 
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Из этого соотношения следует, что для температур (1000— 
3500 К), представляющих практический интерес, энергия излуче- 
ния переносится в основном электромагнитными колебаниями с 
длиной волны А^>0,76 мкм, что соответствует инфракрасной об- 
ласти спектра. Поэтому нагреватели, у которых излучателями 
являются раскаленные твердые тела, принято называть инфра- 
красными. 

Физические свойства инфракрасных лучей подобны свойст- 
вам лучей видимого спектра, и все законы распространения, пре- 
ломления и отражения, установленные для световых лучей, 
справедливы также для инфракрасных. 

Инфракрасные нагреватели обладают рядом положительных 
свойств, которые и определяют их широкое распространение при 
тепловых статических испытаниях. 

Они 

— создают лучистые потоки с большой поверхностной плот- 
ностью; 

— позволяют осуществлять управление потоком по времени 
при сложных программах нагрева; 


— позволяют осуществлять потребное распределение плот- 
ности теплового потока по поверхности испытываемой конст- 
рукции; . 

— позволяют непосредственно измерять величины тепловой 
энергии, подаваемой на конструкцию; 


— делают возможным наблюдение за поведением поверхно- 
сти конструкции в процессе эксперимента, так как устанавли- 
ваются на некотором расстоянии от поверхности испытываемой 
конструкции; 

— могут применяться для нагрева поверхностей различной 
формы, выполненных из разных материалов, причем величина 
нагреваемой поверхности ограничивается только располагаемой 
электрической мощностью. 


Источником инфракрасного излучения являются излучатель- 
ные элементы из жаропрочных материалов, через которые про- 
пускается электрический ток. При создании инфракрасных на- 
гревателей для прочностных испытаний летательных аппаратов 
или их отдельных агрегатов используются излучатели из хромо- 
никелевых и жаропрочных сталей, изготовленных в виде трубок 
или лент с продольными зигами, ленточные излучатели из мо- 
либдена и вольфрама, графитовые и силитовые стержни, квар- 
цевые лампы — вольфрамовые спирали, заключенные в герме- 
тические оболочки из кварцевых стекол, и т. д. В табл. 4.1 при- 
ведены материалы, используемые для изготовления излучателей, 
и даны их теплофизические характеристики. 


Можно указать три способа построения нагревателей из стан- 
дартных излучательных элементов: интегральный, модульный и 
индивидуальный. 
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Таблица 4.1 


Теплофизические характеристики материалов, используемых в излучателях [41] 


Материал 


Сталь ЭИ595 
Сталь ЭИ626 
‚ Нихром Х20Н80 


Нихром Х20Н80-Т3 
Сплав ЭИ8б8 


Молибден 


Вольфрам 


Силит 


Удельный вес 
при 293 К 


Удельное электросо- 
противление о, 
Ом ·мм?/м 


у, г/смё 


О РМО ТК 975) 


7,19] 1,45. 10-5(Т, К—273) 


8,4 | (1,07 = 1,12)--8,5.10-5Х 
(Е В=—978) 

8,4 | 1,274, Ю5(Т, К 273) 

8,9 23 

10,2 0,515--2,85. 10-3 


СТ, К 273)--2.06.10-—5 


(Т, К 273)? 
19,34] 2,6.10—3-+ 1,74. 10-5 

ж(Т, К—278) 
2.8 800—2000 


< 


Коэффициент 
линейного 
расширения 
4.106, 1/град 


Коэффициент 
теплоемкости 
Ср. 10-3, 
Дж/ (кг. град) 


17,4 = 
15,0 Е 
14,0 | 0,44 
19,6 при 293К 0,63 


20,4 при 1273К 


5,1+-9,65.10—4Х| 0,25-1-29.10-6Х 
х(Т, К—273) | х(Т, К—273) 


4,3--7,1.10—4Х | 0,13--10. 10-6 х 


Х(Т, К 273) | х(Т, К—273) 
9,6 0,8 при 273К 
1,1 при 773К 


А _———— 


Коэффициент. . 
теплопроводности 
^, Вт/(м-град) 


9,4. при 293К 
28 при 1173К 


140,6 при 273К 
98 при 1473К 
162,8 при 273К 
132,8 при 473К 


54,6 при 273К 
82,5 при 2073К 


Температура 
| плавления 


ииииииииААРАЫАЫРУЫЫЫЫЫЫЫЫЫЫААААААЫМЫЕ Ыыыы ЗАА,—”,”М:З—=—:З АА /—/—С—/— ЭС 


1800 
1670 


1670 
1710 


2870 


3630 


Максимальная 


№ 


1800. 


2473 


рабочая темпе- 
ратура Г, К 


3270 


1720 


При интегральном способе построения излучатели со- 
бираются на единой опорной конструкции с общим рефлекто- 
ром. Нагреватель в этом случае проектируется под конкретный 
тип конструкции и .в какой-то степени повторяет ее обводы. 
Преимуществом такого способа построения нагревателей явля- 
ется возможность соответствующим расположением излучатель- 
ных элементов добиться ‘гребуемой величины и распределения 
плотности теплового потока, учитывающего специфику конструк- 
ции испытываемого объекта, и заранее предусмотреть прило- 
жение нагрузки к конструкции. Нагреватели, построенные по 
интегральному способу, имеют более высокий коэффициент по- 
лезного действия. Недостатки интегрального способа построе- 
ния — ограниченность использования нагревателя и, следова- 
тельно, высокая стоимость изготовления. Интегральный способ 
построения нагревателя может быть рекомендован при создании 
стационарной испытательной установки, предназначенной . для 
проведения большого количества испытаний однотипных изде- 
ЛИЙ. | 

При модульном способе построения нагреватель объеди- 
няет небольшое количество равномерно расположенных излуча- 
телей. Изготовляется несколько типо-размеров стандартных на- 
гревателей, из которых в дальнейшем собираются панели на- 
гревателей различных конфигураций. Основным преимуществом 
модульного построения является универсальность нагревателей, 
возможность многократного их использования при испытаниях 
различных конструкций и, как следствие, — их экономическая 
выгодность. В качестве недостатка следует отметить искажение 
поля теплового потока в местах стыка отдельных блоков, гдеоб- 
разуются неизлучающие зоны и усиливается естественная кон- 
векция из-за протока воздуха через зазоры между блоками. 
Модульный вариант построения нагревателей оправдывает себя 
в испытательных лабораториях, проводящих эксперименталь- 
ные исследования различных конструкций на временных стен- 
дах. +. | 

Индивидуальный способ построения нагревателей под- 
разумевает создание нагревателей из одного излучателя с реф- 
лектором, из которых в дальнейшем собираются нагревательные 
панели. Этот способ имеет определенные преимущества: возмож- 
ность учета особенностей нагревания конструкций путём нерав- 
номерной установки нагревателей, индивидуальность управления 
каждым нагревателем, создание для нагревателя рефлектора 
требуемой геометрии, что позволяет получить повышенную плот- 
ность потока за счет фокусировки лучистой энергии и т. д. Одна- 
ко этот способ построения нагревателей может быть рекомендо- 
ван лишь при испытании небольших изделий или отдельных уча- 
стков, где требуется повышенная, точность воспроизведения 
температурных полей. При больших масштабах испытаний такой 
способ становится сложным, громоздким и дорогим. 
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При выборе нагревателя важно знать, какие температуры 
можно получить с его помощью. Значения максимальных темпе- 
ратур, полученных при нагревании конструкций различными 
инфракрасными нагревателями, приведены в табл. 4.2. Однако 
нельзя считать температуру конструкции и темп ее изменения 
характеристиками нагревателя, так как указанные величины за- 
висят от многих параметров, характеризующих нагреваемую 
конструкцию: степени черноты поверхности, теплопроводности, 
теплоемкости, начальной температуры и т. д. 


Таблица. 2? 


Данные по инфракрасным нагревателям 


телями из графита. Диаметр трубки 
18 мм, толщина стенки 3,5 мм 


1 сч 
еч = х 
=> ре! |9 2 
о Е: = - 
= 79 Бадә РЕН Е >< 
А с ао а $ Еч — г = Ф >а Е есе 
Тип инфракрасного нагревателя а. = ооа =з 1959 
ыы оно ооо Е ох 
зо ные мые ао Ни 
Е а Ей. 
ня | 5 ЕН ЕЕ Ба 
Нагреватель с трубчатыми излуча-| 1350 120 1100 2 
телями из сплава 9ЭИ868. Диаметр 
излучателя 25 мм, толщина стенки | 
0,2 мм 
Нагреватель с силитовыми излуча-| 1850 350 1500 7 
телями. Диаметр стержня 14 мм 
Нагреватель с кварцевыми лампами. 3000 690 1400 0,4. 
Диаметр спирали 1,3 мм, диаметр ни: 
ти 0,25 мм 
Нагреватель с охлаждаемыми кол-| 3000 1500 1800 — 
бами кварцевых лампи рефлекторами 
Нагреватель с ленточными излуча-| 2273 — —- 0,6 
телями из молибдена. Ширина ленты 
30 мм, толщина 0,2 мм 
Нагреватель с трубчатыми излуча-| 3000 = — 2 


Основной характеристикой нагревателя является интенсив- 
ность его излучения или, что то же; величина создаваемой им 
плотности лучистого потока дпад (кВт/м?). Помимо максималь- 
ного значения дпад шах, необходимо знать зависимость плотности 
лучистого потока от подводимой электрической мощности д = 
ив» | | 

При использовании инфракрасных нагревателей одной из 
важных характеристик является степень неравномерности плот- 
ностей создаваемых ими лучистых потоков (х). Применяя нагре- 
ватели, состоящие из отдельных излучателей, очевидно, невоз- 
можно создать абсолютно равномерное поле лучистого потока. 
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На степень неравномерности плотности лучистого потока может 
оказать влияние форма и состояние (степень черноты и темпе- 
ратура) рефлектора и облучаемой поверхности, высота располо- 
жения нагревателя (расстояние от оси излучателя до нагревае- 
мой поверхности), расстояние между излучателями и т. д. Сле- 
дует иметь в виду, что неравномерность температурного поля 
в однородной теплопроводной обшивке, обусловленная неравно- 
мерной плотностью лучистого потока от нагревателя, значитель- 
но ниже, так как теплопроводность конструкции выравнивает 
поле температур. | 

Большое значение при воспроизведении нестационарных тем- 
пературных полей имеет инерционность нагревательного устрой- 
ства. С переходом на автоматическое управление плотностью 
лучистого потока знание инерционных характеристик становится 
необходимым, так как, не располагая ими, невозможно рассчи- | 
тать систему управления на устойчивость и качество регулиро- 
вания. Следовательно, инерционность является одной. из важных 
характеристик нагревателя. | 

Инерционность инфракрасных нагревателей в основном опре- 
деляется теплоемкостью излучателей, рабочей температурой и 
степенью черноты поверхности излучателя. На инерционность 
нагревателя может оказать влияние конвективный теплообмен с 
окружающей средой, теплоемкость рефлекторов и токоподводя- . 
щей арматуры (контактов). | 

На рис. 4.1 приведена зависимость параметра, характеризу- 
ющего инерционность нагревателя, от температуры * 


= 7 (Т), 
ф 


постоянная времени, 


ле 

сүд 

= А 

с — удельная теплоемкость материала излучателя при 
температуре Г; 

= — степень черноты поверхности излучателя при темпера- 


туре Г; 


$ —— —— 
4 


— характеристика излучателя; 


$21 


о о 
—=-с — определяющий размер излучателя; 


о — объем материала излучателя; 
© — площадь излучающей поверхности излучателя. 

Под постоянной времени понимается время увеличения тем- 
пературы от текущей температуры То на величину Г=0,63 (7,— 
То) при мгновенном увеличении подаваемой на излучатель мощ- 
ности (рис. 4.2). Зная характеристику излучателя Ф, нетрудно по 
графику рис. 4.1 определить постоянную времени.** В табл. 4.2 


Исследование инерционности инфракрасных нагрерателей проводилось 
11. Г. Зябревым. 
** При малых отклонениях от Го. 
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приведены расчетные значения постоянной времени для раз- 
личных типов инфракрасных нагревателей. 

Установившаяся температура Гу одиночного излучателя при 
заданной величине подаваемой мощности может быть определе- 


на по формуле 
4 
705 и м, 


где и — обобщенный параметр, характеризующий потери тепла 
за счет конвекции и теплопроводности. Практически при испы- 
таниях в спокойной среде этот параметр может быть принят 
равным 0,9. 


Х 007 см2. К 
р ИЖ 
10 Е: 
ВТ р _ 
д Аме =. 5 | | Б 
Бы ае" 
0 5 
т внутр. 
Е 2 \ 
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РА Рис. 4.2. К определению постоян- 
Рис. 4.1. Зависимость параи сдра ной времени 
характеризующего инерционные 


свойства инфракрасных нагревате- 
лей от температуры Т 


На рис. 4.3 приведена номограмма для определения времени 
выхода т нагревательного элемента до температуры ТГ при пода- 
че заданной мощности И. 

Предыдущие зависимости получены для открытого излуча- 
теля (без рефлектора). 

В случае использования излучателя с рефлектором опреде- 
ляющий размер следует подсчитать по формуле 


еы 
Е 
где = 0,7—0,9 — коэффициент затенения рефлектора. Нижнее 


значение следует брать для ленточных излучателей, а верхнее — 
для трубчатых. 
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Приведенные зависимости получены расчетным путем. Экс- 
периментальные исследования по определению постоянной вре- 
мени и установившейся температуры нескольких типов излучате- 
лей показали, что расхождение между экспериментальными № 


расчетными значениями не превышает 20%. 
ц 
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Рис. 4.3. Номограмма для определения времени т выхода 
нагревательного элемента до температуры Т при заданной 
мощности М 


Важной характеристикой нагревательного устройства явля- 
ется срок службы его излучательных элементов. На срок службы 
большое влияние оказывают состав и давление среды, в которой 
расположены излучательные элементы, рабочая температура, 
темпы нагревания и охлаждения излучателей, геометричес- 
кие размеры излучателей, ‘конструкция нагревательного уст-: 
ройства. 

При нагревании на воздухе материалы, используемые в излу- 
чательных элементах, окисляются. Температура, при которой на-- 
чинается реакция окисления, зависит от химического состава 
материала излучателя и изменяется в довольно широких пре- 
‚ делах. Например, тугоплавкие металлы (молибден и вольфрам) 
начинают окисляться при температуре 570—600 К, графит — при 
температуре 670—720 К, хромоникелевые сплавы — нихромы и 
хромоалюминиевые сплавы — при температурах, близких к их 
температурам плавления, 1300—1500 К. Скорость окисления за- 
висит в основном от температуры излучателей и скорости дви- 
жения пограничного слоя воздуха у их поверхности. С увеличе- 
нием температуры и скорости движения воздуха интенсивность, 


ШИЕ 


окисления возрастает. В связи с этим срок службы нагрева- 
тельных устройств при работе в воздушной среде может быть 
различным. Например, у нагревателей с излучателями из графи- 
та при высоких температурах он исчисляется минутами, а у на- 
гревателей с нихромовыми излучателями при рабочих темпера- 
турах — сотнями часов. 

При нагревании в вакууме материалы излучательных элемен- 
тов начинают испаряться. Величина скорости испарения различна 
для разных материалов и зависит от температуры и давления. 
Приближенные значения скорости испарения различных веществ 
могут быть определены с помощью формул, приведенных в ра- 
боте [21]. 

Отметим, что при температурах выше 1570 К металлы и спла- 
вы на основе никеля, железа и хрома применять в вакуумных 
камерах нельзя из-за их интенсивного испарения. 

На срок службы излучателей из тугоплавких материалов 
(графита, вольфрама и др.) в вакуумных камерах большое 
влияние оказывает также наличие окисления и способность ма- 
териалов вступать в реакцию с вредными газами, выделяющими- 
ся при нагреве испытываемой конструкции. Для предотвраще- 
ния окисления излучателей давление в вакуумных камерах не 
должно превышать 10-4 мм рт. ст. при температурах выше 720 К, 
а величина натекания (повышение давления в камере из-за попа-' 
дания воздуха из атмосферы через неплотности и от газовыде- 
ления из материалов, находящихся внутри камеры) не должна 
превышать 1—5 л-мкм/с при объеме от 0,3 до 4 м. 

Срок службы излучателей может быть продлен в результате 
увеличения толщины или диаметра излучателей или нагревания 
гих в защитных средах. 

Итак, при проектировании установок с инфракрасными на- 
тревателями необходимо знать следующие основные характе- 
ристики. | 


1. Величину максимальной плотности теплового потока. 


2. Зависимость плотности теплового потока от электрической 
мощности. 


3. Распределение плотности теплового потока по всей рабочей 
площади нагревателя или системы нагревателей. 


4. Инерционность нагревателей. 
5. Срок службы излучателей. 


Нагреватели с фольговыми излучателями 


При тепловых статических испытаниях авиационных конст- 
рукций в условиях умеренных температур (до 1500 К) широко 
применяются инфракрасные нагреватели с трубчатыми или лен: 
точными излучателями, выполненные из тонких листов металла 
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(фольги), имеющего большое электрическое сопротивление (1— 
1,5 Ом:мм?/м). Наиболее часто для этих целей используются 
хромоникелевые сплавы — нихромы Х20Н80 и Х20Н80-ТЗ, хро- 
моалюминиевые сплавы типа ОХ23ЗЮ5А (ЭИ595) и О0Х27Ю5А 
(39/626) и сплав на никелевой основе ХНбОВ (31868). Основ- 
ные теплофизические характеристики этих материалов приведены 
в табл. 4.!. Эти сплавы имеют хорошие технологические свойст- 
ва: легко поддаются механической обработке, хорошо сварива- 
ются, легко гнутся. Поэтому из. них могут изготовляться излуча- 
тельные элементы различных конфигураций и размеров. Хромо- 
никелевые сплавы отличаются от хромоалюминиевых тем, что 
они имеют более высокую механическую прочность при повы: 
шенных температурах и легче обрабатываются. Однако они хуже 
противостоят окислению. Хромоалюминиевые сплавы обладают 
малым сопротивлением ползучести, вследствие чего нагреватели 
в процессе работы удлиняются и деформируются. 

Трубчатые излучатели изготавливают из металлического ли- 
ста толщиною 6=0,1-0,3 мм, который сворачивают в трубку 
круглого сечения и сваривают роликовой или точечной сваркой. 
Основным достоинством трубчатого излучателя является боль- 
шая жесткость на изгиб, что обеспечивает высокую продольную 
устойчивость излучателя и препятствует образованию больших. 
прогибов его при работе в горизонтальном положении. Повышен- 
ная жесткость на изгиб дает возможность создавать излучатели 
большой длины (до 2000 мм), что при равномерном в одном или 
двух направлениях распределении плотности теплового потока 
очень важно, так как позволяет уменьшить количество контакт- 
ных соединений, зазоров между нагревателями и, следователь- 
но, уменьшить неравномерность поля тепловых потоков. 

Выбор толщины стенки и диаметра излучателя следует про- 
изводить с учетом требований конкретного эксперимента и воз- 
можностей системы энергоснабжения, имея в виду, что большие 
толщина стенки и диаметр излучателя увеличивают его жест- 
кость, однако при этом возрастает теплоемкость излучателя, а 

следовательно, его инерционность. Кроме того, увеличивается по- 
требная сила тока, что нежелательно. 

Опыт эксплуатации нагревателей с трубчатыми излучателя- 
ми показывает, что приемлемые толщины стенок излучателей 
лежат в пределах 0=0,1-—0,3 мм, а диаметры излучателей 
Чизл =20—50 мм. В табл. 4.3 приведены некоторые технические 
характеристики трубчатых излучателей, выполненных из сплава 
ЭИ868, толщиной д=0,2 мм, причем номинальному режиму ра- 
боты соответствует температура излучателя 1200 К, а максималь- 
ному — 1375 К. 

К торцам трубки с помощью дуговой электросварки привари- 
ваются шайбы со шпильками, к которым подводится ток (рис. 
4.4). Шайбы и шпильки изготавливаются из жаропрочной стали. 
Для образования нагревателя отдельные излучатели устанавли- 
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Таблица 4.3 
Технические характеристики трубчатых излучателей 


Мощность, кВт Сила тока, А 
Длина /, Диаметр | 

Мм изл» ММ . № ном № пах Гном К 
х 25 9,66 6,92 350 390 
200 Зо 7.92 9,69 490 9545 
50 14,31 13,87 700 775 

25 7,92 8, 69 350 390 

700 39 11,09 18,57 490 945 
50 15,84 19,42 700 и 

35 15,84 | 19,38 490 545 

1000 | , 249 
50 22,63 | 27, 74 700 УТЭ 

1500 20 33,94 | 41,6 700 779 


ваются на державках каркаса, обеспечивающих надежную элект- 
роизоляцию излучателя и каркаса. Один из возможных вариан- 
тов державки приведен на рис. 4.5. В качестве электроизолирую- 
щего материала применяются различные керамические 
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Рис. 4.4. Трубчатый излучатель: 


1—кольцо; 2—излучатель; 3—шайба; 4—шпилька 


материалы, Можно применять асбоцемент, однако предваритель- 
но его необходимо пропитать глифталевым лаком, так как не 
‘пропитанный лаком асбоцемент гигроскопичен и при повышении 
влажности воздуха теряет электроизолирующие свойства. Излу- 
чатели соединяются между собой металлическими шинами. 
В зависимости от максимальной температуры излучателей и дли- 
тельности работы шины могут изготовляться из меди, алюминия, 
нержавеющей стали и т. д. При выборе материала и размеров 
шин следует исходить из требования обеспечения надежной ра- 
‘боты нагревателя. 

Вид конструкции каркаса зависит от многих факторов, таких, 
как конфигурация испытываемой конструкции, методика ее на- 
тружения, выбранный способ построения нагревателя и др. По- 
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этому трудно предложить какую-либо стандартную конструк- 
цию каркаса. Его ‘надо разрабатывать и проектировать в соот- 
ветствии с требованиями эксперимента. 

Ниже даны некоторые общие рекомендации, которые следует 
учитывать при создании нагревателя: 

1. Если нагреватель крепится на испытываемой конструкции, 
то каркас должен быть достаточно легким и вместе с тем не 
должен изменять прочность и жесткость испытываемого изделия. 
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Рис. 4.5. Крепление трубчатых излучателей к каркасу: 


[—ппина; 2—излучатель; 3—шпилька; 4—державка; 5—каркас 


2. При проектировании каркаса следует предусматривать воз- 
можность нагружения конструкции и учитывать деформацию ее 
при испытании. 

3. При установке излучателей следует помнить, что в процес- 
се нагревания происходит значительное температурное удлине- 
ние их. Поэтому один конец излучателя должен быть защемлен, 
а другой иметь свободу перемещения, которой не должны пре- 
пятствовать ни державка, ни подводящая ток шина. Кроме того, 
следует обратить внимание на то, чтобы при перемещении сво- 
бодного конца не произошло короткого замыкания. 

4. При изготовлении трубчатых ‘излучателей следует стре- 
миться к минимальной ширине сварного шва, а при сборке 
нагревателей излучатели должны устанавливаться так, чтобы уча- 
сток поверхности со сварным швом был с противоположной сто- 
роны по отношению к нагреваемой поверхности. Эта рекоменда- 
ция вызвана тем, что сварной шов нагревается несколько выше 
остальной поверхности и может вызвать дополнительную нерав- 
номерность потока, которая усугубляется изгибом излучателя. 

5. Надежность работы нагревателей во многом определяется 
качеством сварки излучателей, качеством сборки нагревателей, 
своевременной профилактикой и бережным хранением их. Поэто- 
му сварка излучателей, особенно приварка торцевых шайб, долж- 
на быть высококачественной. Непровар не допускается, так как 
уменьшается площадь контактной поверхности и при работе на- 
гревателя возникает местный перегрев и прогорание оболочки 
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излучателя. Соединение токоподводящих шин должно быть на- 
дежным и обеспечивать хороший электрический контакт. Следу- 
ет помнить, что многократные циклы нагрева могут приводить к 
ослаблению болтовых соединений, поэтому необходимо периоди- 
чески производить их подтяжку. 

В качестве примера на рис. 4.6 и 4.7 приведены фотографии 
инфракрасных нагревателей для испытания цилиндрической обо-. 
лочки, построенных по интегральному способу. Нагреватель, 


Рис. 4.6. Нагреватель открытого Рис. 4.7. Нагреватель с рефлекто- 
типа ром 


приведенный на рис. 4.6, открытого типа, он не имеет рефлек- 
тора. Когда необходимо визуальное наблюдение за поверхностью 
испытываемой конструкции и не требуется получать лучистые 
потоки большой поверхностной плотности, такие нагреватели 
очень удобны. Однако большая часть излучаемой энергии рас- 
сеивается в пространство и коэффициент полезного действия та- 
кого нагревателя невелик. | 

Для получения лучистых потоков высокой интенсивности 
нагреватель должен иметь рефлектор, который уменьшает также 
степень неравномерности плотности лучистого потока. Целесо- 
образно применять гладкие рефлекторы в виде цилиндрической 
оболочки при нагревании цилиндрических поверхностей. Их 
можно изготовлять из листового материала Д16. Обратная 
сторона рефлектора должна иметь высокую степень черноты 
для повышения интенсивности его охлаждения за счет излуче- 
ния. Увеличения излучательной способности можно добиться 
путем нанесения термостойкого покрытия с высокой степенью 
черноты, например, эмалей К-2, КО-819 и др. 

Наряду с трубчатыми фольговыми излучателями нашли при- 
менение ленточные излучатели, представляющие собой ленту из 
фольги с продольными зигами для повышения жесткости на 
изгиб (рис. 4.8). Малая теплоемкость лент снижает инерцион- 
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ность ленточных излучателей, а большая поверхность излучения 
способствует снижению степени неравномерности поля тепловых 
потоков в пределах нагревателя. Недостатком ленточных нагре- 
вателей является малая жесткость на изгиб, что заставляет ис- 
пользовать ленточные излучатели малой длины. При больших 
длинах излучателей в горизонтально расположенных нагревате- 
лях имеют место значительные прогибы лент даже при наличии 
зигов. В случае вертикального расположения нагревателей при 
испытаниях длины ленточных излучателей могут быть увеличены. 


Рис. 4.8. Ленточные излучатели с продольными зигами 


В качестве примера на рис. 4.9 приведена одна из возмож- 
ных конструкций инфракрасного нагревателя с ленточными излу- 
чателями. Излучатель изготовлен из фольги Х20Н80 толщиной 
0,2 мм, по концам излучателя приварены пластины из стали 
| Х18НУЭТ, к которым подводится электрический ток. Излучатель 
крепится к державкам, электроизолированным от каркаса нагре- 
вателя. Пластины, державки и шины выполняются из листовой 
жаропрочной стали. Один конец излучателя крепится жестко, а 
второй имеет возможность свободно перемещаться, компенсируя 
температурные удлинения материала. В качестве отражателя 
использован гофрированный лист из Д16А-Т. Гофр, повышая же- 
сткость рефлектора, не ухудшает равномерность поля тепловых 
потоков. Геометрические размеры и основные характеристики 
рассматриваемого нагревателя приведены в табл. 4.4. 

Зависимости плотности лучистого потока д от силы тока Г, 
подаваемого на ленточный нагреватель, приведены на рис. 4.10. 
Эти зависимости получены экспериментально при следующих 
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условиях: нагреватель был установлен горизонтально над асбо- 
цементной плитой со степенью черноты поверхности ==0,9 на 


Рис. 4.9. Инфракрасный нагреватель с ленточными из- 


лучателями 


расстоянии 100, 130, 160 мм. Измерение плотности лучистого 
потока осуществлялось с помощью датчиков лучистого потока 
ДЛП (см. разд. 4.3). Снижение плотности лучистого потока от 


9-10 2Вт/м? 


/ 
Н=100мм 


Д 
сс ла 
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Лани 
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Рис. 4.10. Зависимость плотно- 

сти лучистого потока 4 нагре- 

вателя с ленточными излучате- 
лями от силы тока /: 


без 


— — — со шторками; 
шторок 


124 


одиночного нагревателя при увели- 
чении расстояния от поверхности 
объясняется рассеиванием лучистой 
энергии; установка шторок с высо- 
кой отражательной способностью 


0 00 80 120 160 200 2015 


Рис. 4.11. Изменение температуры 

Т по времени т при нагревании 

пластин из стали ІХІ8Н9Т и из 
алюминиевого сплава Д16А-Т: 


сталь ІХІ8Н9Т; — — — сплав 
Д16А-Т 


Лаб лица 4.4 


Технические характеристики инфракрасного нагревателя 
с ленточными излучателями из нихрома Х20Н80 


Характеристика Величина | РаЗмер- 
НОСТЬ 
Размеры нагревателя: 
длина а 260 мм 
ширина ё 250 И 
площадь проекции на горизонтальную плоскость Ё 0,14 м? 
Число излучателей, п | 9 
Размеры излучателей: 
длина 240 ММ 
ширина 40 А 
толщина 0,2 2 
Масса нагревателя 3,3 кг 
Сопротивление излучателя при комнатной температу- 0,083 Ом 
ре 2 
Сопротивление нагревателя при последовательном сое- 0,3 Ом 
динении излучателей №, 
Максимально допустимое значение тока в излучателях | 260 | А 
Гах 
Максимальная мощность \Ў, потребляемая нагревате- 292 кВт 
лем при / шах 
Рабочая температура излучателя Гизл 1375 К 
Максимальный лучистый поток шах при [тах 110 кВт/м? 
Время выхода на 0,9 д шах при Гь ах=сопѕі 5 с 
Коэффициент полезного действия т 0,5—0,7 


повышает плотность лучистого потока, приближая ее к плотно- 
сти от бесконечного нагревателя. 

Экспериментально была определена температура, которая мо- 
жет быть получена с помощью рассматриваемого нагревателя 
при подаче на него максимально допустимой мощности Ё = 
—=22 кВт. С этой целью проводился нагрев пластин из сплава 
Д16А-Т (65=2 мм) и стали 1Х18Н9Т (6=2 мм), теплоизолиро- 
ванных с наружной стороны. Нагреваемая поверхность пластин 
находилась в состоянии поставки, т. е. на нее не наносилось по- 
ҡрытие с большой поглощающей способностью. Характер изме- 
нения температуры Г по времени при мгновенном нарастании 
плотности теплового потока до шах приведен на рис. 4.11. Через 
260 с после включения нагревателя температура пластины из 
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стали 1ХІ8Н9Т стала равной 1100 К, а пластины из сплава 
Д16А-Т стала 880 К. 

В качестве примера использования нагревателей с ленточ- 
ными излучателями на рис. 4.12 и 4.13 приведены отдельные стен- 
ды для испытания плоских и цилиндрических конструкций. Сле- 
дует отметить, что наиболее приемлемым при эксплуатации инф- 


Рис. 4.12. Стенд для нагревания плоских кон- 
струкций 


ракрасных нагревателей с ленточными` излучателями является 
модульный способ построения нагревателей. 

Остановимся коротко на отдельных рекомендациях по приме- 
нению фольговых инфракрасных нагревателей при тепловых ста- 
тических испытаниях, часть из которых может быть отнесена ко 
всем типам инфракрасных нагревателей. 

Расстояние между излучателями и нагреваемой поверхностью 
при их эквидистантном расположении влияет в основном на’ 
степень неравномерности плотности лучистого потока, вызванно- 
го дискретным расположением излучателей. Чем больше рас- 
стояние, тем меньше степень неравномерности. На среднюю ве- 
личину плотности лучистого потока указанное расстояние прак- 
тически не оказывает влияния, за исключением участков вблизи 
краев нагревательных панелей, где имеет место рассеивание лу- 
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чистой энергии. Это рассеивание можно значительно уменьшить, 
если по краям панелей устанавливать отражающие шторки. 
Нарушение эквидистантности нагреваемой и излучающей по- 
верхностей вызывает значительные искажения поля тепловых по- 
токов, поэтому следует принимать особые меры к сохранению 
неизменным зазор между излучателем и поверхностью конструк- 
ции в процессе испытаний. При больших деформациях нагрева- 
тельные панели следует крепить непосредственно на испытывае- 


Рис. 4.13. Стенд для нагревания цилиндрических 
конструкций 


мой конструкции. При нагружении конструкции нагреватели сле- 
дуют за ее перемещением, сохраняя зазор неизменным. Когда 
деформации конструкции незначительны, допускается крепление 
нагревателей на изолированных рамах. 

Во всех случаях крепление нагревателей должно быть удоб- 
ным для монтажа, обеспечивать быструю смену нагревателей, 
допускать регулирование положения нагревателя как в плоско- 
сти, так и перпендикулярно ей. Соображения о выборе расстоя- 
ния между излучателями и нагреваемой. поверхностью приведе- 
ны в разд. 4.3. | 

Существенное влияние на плотность. тепловых потоков, акку- 
мулируемых конструкцией, оказывает теплообмен между нагре- 
ваемой поверхностью и окружающей средой в условиях конвекции. 
Например, при испытаниях крыла, установленного в горизон- 
тальной плоскости, и подаче одинаковой мощности на нагре- 
вательные панели нагревание нижней поверхности будет прохо- 
дить всегда быстрее, чем верхней, из-за конвективного тепло- 
обмена. Постоянное наличие естественной конвекции следует 
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учитывать при создании нагревательных устройств. Наиболее 
просто это сделать введением нескольких зон нагревания с раз- 
дельным управлением, учитывая влияние естественной конвек- 
ции корректировкой программ в процессе нагревания. 

Плотность теплового потока, поглощаемого конструкцией, за- 
висит от степени черноты материала излучателя и от поглоща- 
тельной способности конструкции. При рабочих температурах 
фольговых излучателей (1100—1400 К) можно принимать погло- 
щательную способность материала конструкции равной ее сте- 
пени черноты, т. е. ДА, =а.. В табл. 4.5, заимствованной из работы 
[41], приведены значения степени черноты при полном нормаль- 
ном излучении различных материалов. 


Таблица 4.5 


Степень черноты полного нормального излучения 
в зависимости от температуры нагрева для различных материалов 


Матерна а. 

Алюминий полированный 323—848 | 0,039—0,057 
Алюминий с шероховатой поверхностью 293—773 0,06—0,07 
Алюминий, окисленный при 335 К 473—873 0,1:—0,19 
Алюминиевый лак по шероховатой поверхности 293 0,4 
Алюминиевая краска после нагрева до 600 К 428—598 0,4 
Асбестовый картон и бумага 293—743 0,93—0,96 
Асбошифер . 293 0,96 
Вода (слой толщиной 0,1 мм и более) 273—373 | 0,95—0,9637 
Медь полированная 323—373 0,02 
Медь окисленная 323 0,06 
То же 773 0,88 
Вольфрам 473 0,05 

» 873—1273 | 0,1—0,16 

» 1773—2473 | 0,207—0 ,31 
Вольфрам 2773 0,28 
Молибден 1773—2473 0,19—0,26 
Нагреватель ДМ (дисилицид молибдена} 1973 0,8 
Сплав хрома и никеля окисленный 3823—1273 | 0,9—0,96 
Сплав хрома и никеля чистый 7713—1273 | 0,71—0,79 
Золото. тщательно полированное 498—908 | 0,018—0,035 
Свребро чистое, полированное 473—898 0,02—0,032 
Сталь, листовой прокат _ 323 0,56 
Сталь с шероховатой плоской поверхностью 323 0,95-—0,98 
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Материал 


Сталь окисленная 

Хром полированный 

То же 

Цинк полированный 

Цинк окисленный 

Цинк листовой 

Сталь оцинкованная, блестящая 
Кварц плавленный, шероховатый 
Лак черный блестящий, распыленный по стали 
Лак черный матовый 

Лак белый 


Алюминиевые краски различной давности и с 


различным содержанием алюминия 


Алюминиевая краска после нагрева до 598 К 
Сажа, нанесенная на твердую поверхность 
Сажа с жидким стеклом, графит 
Стекло 
» 
Кирпич огнеупорный, слабо излучающий 
Кирпич огнеупорный, сильно излучающий 
Кирпич шамотный 
То же 
Кирпич огнеупорный, динасовый 
Окись алюминия 
Окись хрома 
Окись цинка 
Окись магния 
Окись тория 
Окись кальция 


Сплав алюминия Д16, прокат чистый после 


химической полировки 


Прокат чистого алюминия после химической по- 


лировки 


щим нанесением тонкого слоя алюминия в вакууме 


Сталь нержавеющая, механически полированная 


Сталь ЗОХГСА, полированная \/ 12 с последую- 


до \/12 с последующей электрополировкой 


Сд 


317 


Продолжение 


Температу- 
ра, К 
473—873 
323 
778-1273 
473—573 
673 
323 
293 
293 
293 
313—373 
313—373 
373 
423—588 
3238—1273 
298—473 
5238—1273 
1373—1773 
7738—1273 
7738—1278 
298 
1273—1473 
1273 
1473—1973 
1073—1573 
1273—1473 
1273—1473 
1273—1973 
1073—1573 
308—673 
308—673 
До 573 
273—873 


Степень 
черноты = 


0,8 
0,1 
0,28—0,38 
0,04—0,05 
О 
0,2 
0,28 
0,93 
0,87 
0,96—0,98 
0,8—0,95 
0,27—0,67 


0,35 

0,96 

.0,96 
0,87—0,72 
0,7—0,67 


.0,65—0,76 


0,8—0,9 
0,85 
0,75—0,59 
0,66 
0,23—0,40 
0,73—0,97 
0,48—0,65 
0,16—0,17 
0,26—0,55 
0,27 | 
0,06—0,07 


0,06—0,07 
0,05 


0,1 
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Плотность теплового потока, поглощаемого конструкцией с 
низкой степенью черноты, может быть увеличена путем нанесе- 
ния термостойких покрытий с высокой степенью черноты (эмали 
К-2, КО-819 и др.). Нанесение покрытия с высокой степенью 
черноты дает еще один положительный эффект — происходит 
выравнивание степени черноты по всей поверхности конструкции, 
что снижает неравномерность плотности поглощаемого лучистого 
потока. (Степень черноты конструкции может значительно отли- 
чаться на разных участках поверхности из-за влияния техноло- 
гических операций в процессе изготовления конструкции). 


р 
7 ЕР У ЕР = 7 Р ПТР ЖР ЖР ЧЕГ ДР Р СР АР ДУ" ӘУ 2 ИР Р ИТУ ат МУ У 
а Бари лаш сснин рРЕчишшииинииииииишиии ЭЭЭ 2236 

ЕОР П =: ЕЕ 
уучусу 

а оси аараан АСЕ 7 57 РУ ПРОДРО ФР ШР ОР 09 т 25 р АР к а ШР аи АР Р ӘР 49? БУ СР У АИГ 6 


Ф. г А 
а< 1000 мм Б> 10 мм А 


——_ . . — — 


Рис. 4.14. Инфракрасный трубчатый излучатель в кварцевой 
оболочке: 


1—кварцевый цилиндр: 2—излучатель; 3—законцовка; 4—токоведущий 
элемент 


\ 


При первых циклах нагревания излучателей на их поверх- 
ности образуется окисная пленка, которая изменяет степень 
черноты излучателя, поэтому при замене вышедшего из строя 
излучателя необходимо его предварительно обжечь. В этом слу- 
чае замена излучателя не отразится..на распределении лучисто- 
го потока. | 

При испытаниях конструкций происходит выделение различ- 
ных продуктов окисления и распада, которые, осаждаясь на реф- 
лекторах, ухудшают их отражательную ‘способность и, как след- 
ствие, происходит снижение плотности лучистого потока, возра- 
стание степени его неравномерности, повышение температуры 
рефлектора. Поэтому следует систематически следить за состоя- 
нием поверхности рефлектора, проводя необходимые мероприя- 
тия (протирку, промывку, полировку и т. д.) для поддержания 
высокой отражательной способности. 

Для нагревания поверхности конструкций в газовом потоке 
могут использоваться инфракрасные нагреватели с излучателя- 
ми, заключенными в кварцевые трубки (рис. 4.14) [7]. Кварцевая 
трубка защищает излучатель. от охлаждения потоком, предохра- 
няет его от случайных повреждений и ограничивает прогибы из- 
лучателя. Так как температура размягчения кварца. гораздо вы- 
ше эксплуатационных температур излучателя, то его наружная 
поверхность может соприкасаться с внутренней поверхностью 
кварцевой оболочки. Это позволяет изготавливать излучатели. с 
наружным диаметром, близким к внутреннему диаметру кварце- 
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вой трубки. Отношение наружных диаметров излучателя и квар- 
цевой трубки достигает 0,8. 
Максимальная рабочая температура излучателя из сплава 
ЭИ868 в кварцевой оболочке, полученная при эксперименте, 
1600 К, максимум излучения для которой, согласно закону Вина, 
находится в диапазоне длин волн от 1,7 до 1,9 мкм. Максималь- 
ная мощность одиночного излучателя в кварцевой оболочке дли- 
ной 1000 мм с диаметром излучателя 16 мм равна 6 кВт, а мак- 
симальная плотность лучистого потока, полученная при испы- 


таниях нагревателя с набором таких излучателей, равна 
120 кВт/м?. 


Нагреватели с силитовыми излучателями 


Для обеспечения нагревания конструкции до температур 
1000—1600 К могут быть использованы инфракрасные нагрева- 
тели с силитовыми излучателями. Силит — мелкозернистый кар- 
бид кремния — жаропрочный материал, получаемый спеканием 
при температуре 1870—1970 К углекремнеземной массы. Он име- 
ет достаточную прочность при высоких температурах, высокую 
стойкость против окисления,“ большое удельное электрическое 


Рис. 4.15. Инфракрасный силитовый излучатель 


сопротивление (800—2000 Ом-мм?/м), сравнительно высокий ко- 
эффициент теплопроводности и малый коэффициент линейного 
расширения (см. табл. 4.1). Указанные свойства обеспечили си- 
литу широкое применение. при изготовлении нагревательных 
элементов. За рубежом и в нашей стране из силита изготовля- 
ются стандартные излучатели в виде стержней с утолщенными 
концами (рис. 4.15). Утолщение делается с целью уменьшения 
электрического сопротивления и, следовательно, температуры в 
местах расположения контактов для подвода электрического тока. 
Кроме того, для уменьшения электрического сопротивления в 
законцовки вводят в качестве примеси железо. Геометрические 
размеры и электрические характеристики силитовых (карборун- 
довых) стержней, изготавливаемых фирмой Сименс — Планкаи 


Подольским заводом огнеупорных изделий, приведены соответст- 
венно в табл. 4.би 4.7. 


* Карбид кремния не окисляется на воздухе при температурах ниже 
1270 К и выше 1410 К, но быстро окисляется в интервале этих температур 
[59]. Высокая термостойкость объясняется тем, что при высоких температу- 
рах на поверхности карбида образуется стекловидная окись кремния. 


т. 


5* І ЗІ 


Таблица 4.6 


Сведения по силитовым (карборундовым) излучателям 
фирмы Сименс — Планка 


Рабочая часть, | Контактная часть, Сопротивле-| Максималь- 
мм ^ ММ Общая ние стержня, ная мощ- 

Е длина, |Ом, при тем-| ность, Вт, 

диаметр длина | диаметр длина ММ пературе |при темпера- 

8% 449% 8% +4% 1675К-- 12% | туре 1625К 
6 69 12 75 210 5.9 115 
6 100 12 75 250 3,5 190 
8 100 14 130 369 22,4 250 
8 150 14 150 450 3,6 380 
8 180 14 | 150 480 4.,4 469 
8 250 14 150 550 6,2 | 630 
12 100 18 200 500 1,1 375 
12 150 18 200 550 1,7 565 
14 200 29 250 700 19 940 
14 250 99 оба 750 92 880 
14 250 29 350 950 Ро 1100 
_ 14 300 22 250 800 2,6 1320 
14 Ве р 350 1000 2,6 1320 
14 400 22 250 900 3,5 1750 
14. 400 2 350 1100 3,5 1750 
18 250 28 350 950 о 1410 
18 300 28 350 1000 7 1700 
18 400 28 350 1100 2,3 2260 
18 500 28 350 ОТОО 77, 2869 
18 690 7: 350 1300. а, 3400 
18 800 28 350 1500 4,6 4530 
25 400 39 400 _ 1200 1,3 3140 
25 800 39 400 1600 р 6000 
30 1000 45 500 2000 26 9450 


Промышленность выпускает силитовые стержни для длитель- 
ной работы в стационарных нагревательных печах. Проведенные 
исследования показали, что можно использовать стандартные 
силитовые стержни в инфракрасных нагревателях для тепловых 
статических испытаний летательных аппаратов при воспроизве- 
дении как стационарных, так и нестационарных тепловых 
режимов. Ниже приводятся некоторые данные, характеризую- 
щие силитовый стержень как инфракрасный излучатель. 
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Фаолина 47 


Сведения по силитовым излучателям, изготовленным 
на Подольском заводе огнеупорных изделий 


Рабочая часть, | Контактная часть, Электрическая харак- 
ММ ММ Общая теристика 
длина, 
ММ напряжение, сила тока, 


диаметр длина диаметр длина 


8 150 14 60 270 50. 10—30 
8 180 14 60 300 во 10—30 
8 150 14 85 320 50 10—30 
8 180 14 85 850 50 10—30 
8 180 14 150 480 БО 0230 
8 180 14 110 400 50 10—30 
8 200 14 150 500 50 10—50 
8 250 | 14 100 450 50 10—30 
8 


100 14 85 2) 20 10—30 


Излучательная способность карбида кремния достаточно вы- 
сока. На`рис. 4.16 приведена спектральная характеристика излу- 
чения при температуре силита Т = 1250 К [36] | 


Ве =". 
Е (А) 


где Е — излучательная способность силита; 
Е, — излучательная способность абсолютно черного тела; 
\ — длина волны электромагнитных колебаний. 


Максимум излучений для силита лежит в инфракрасной 
области спектра волн (%=7--9 мкм). 

При 1800 К начинается разложение карбида кремния и раз- 
рушение поверхности нагревателя. Этот процесс является причи- 
ной, ограничивающей верхний предел рабочих температур сили- 
товых стержней указанной температурой. Завод-изготовитель га- 
рантирует срок службы 2000 ч для стрежней, используемых в 
нагревательных печах при температуре 1675 К. В инфракрасных 
нагревателях при кратковременных испытаниях (т<10 ман) 
можно допустить температуру 1850 К. 

На рис. 4.17 приведена зависимость электрического сопротив- 
ления РА и потребляемой мощности Й от температуры Т для трех 
типов стержней. Зависимости получены для одиночного отожжен- 
ного стержня при температуре окружающей среды 293 К. Следу- 
ет иметь в виду, что новые силитовые стержни при первых цик- 
лах нагревания изменяют свое электрическое сопротивление от 
цикла к циклу в сторону повышения. Это явление объясняется 
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процессом старения силита. Старение происходит в течение пер- 
вых 60—80 ч работы, затем величина электрического сопротив- 
ления стабилизируется, причем конечное значение может быть 
на 15—20% выше. | 

Экспериментальные исследования силитовых стержней пока- 
зали, что они могут выдерживать без разрушения темп нагрева- 
ния до 300 град/с и темп охлаждения при обдувании воздухом 
до 60 град/с. 

Длинные концевые утолще- 
ния вызывают большие трудно- 
сти при использовании силитовых 
стержней в инфракрасных нагре- 
вателях. Поэтому были прове- 
дены специальные исследования, 
показавшие возможность нор- 


50м И, кбт 


0 4 8 2 № №МКИ 00 100 100 160 1990 т, К 


Рис. 4. 16. Спектральная характеристика Рис. 4.17. Зависимость электриче- 
излучения силита ского сопротивления № и потреб- 
ной мощности № от температуры 
Т силитовых стержней: 
мальной работы излучателя с уко- / стержень 4=18 мм, 1800 мм; а= 
ВОЕННОЙ о концевой а частью, - 238 мм. д 20 ыы; 7 беж И 
Уменьшение длины концевой ча- 3—стержень с 4=14 мм, /=400 мм, й= 
сти приводит к более равномер- а 
ному температурному полю по 
длине рабочей части стержня, но ухудшает условия работы токо- 
подводящих элементов. Длина концевой части стержня подби- 
рается в зависимости от силы тока и качества контакта между 
рабочей частью стержня, концевой трубкой и токоподводящей 
арматурой, однако даже при условии хороших контактов длину 
концевой части не следует брать меньше 15 мм для стержней 
ЗХ 180 мм, 20 мм для стержней 12Ж250 мм и 14Ж400 мм и 50 мм 
для стержней 18 «800 мм. 


Важной характеристикой силитового стержня является рас- 
пределение температуры по его длине. Эта характеристика опре- 
деляет равномерность поля лучистых потоков от нагревателя и 
сопротивляемость стержня тепловому удару. Исследования по- 
казывают, что равномерность температур по длине стержня с 
укороченной концевой частью достаточно хорошая. Это видно 
из рис. 4.18, на котором приведено распределение температур по 
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длине стержня при стационарных тепловых режимах (длина 
рабочей части стержня 180 мм, диаметр 8 мм). 

Кроме силитовых стержней в состав инфракрасного нагрева- 
теля входят корпус, токоподводящие элементы и рефлектор. 
Корпус может изготовляться из нержавеющей стали в виде же- 
сткого каркаса с узлами для крепления его при испытаниях. На 
_ корпусе нагревателя устанавливаются стержни и рефлектор. Креп- 

ление силитовых стержней к корпусу производится с помощью 
секционных подвесок, которые состоят из токоподводящих хому- 


0 40 80 00 м 


Рис. 4.18. Распределение темпера: Рис. 4.19. Узел крепления сили- 

туры Т вдоль оси силитового стер- товых стержней к корпусу: 

жня с длиной [ рабочей части Е о ее 

180 мм и диаметром 8 мм при ста- ка; 4—силитовый стержень: 5—реф- 

ционарных тепловых режимах лектор; 6б—хомут; 7—контрольное 
отверстие 


тов и контактных державок (рис. 4.19), изготовляемых из ли- 
стовой жаропрочной стали. Контактные державки электроизоли- 
рованы от корпуса. Для улучшения контакта между хомутом и 
концевой частью стержня применяются термостойкие токопрово- 
дящие пасты, например, водный раствор графита или раствор 
толченого кремния и карборунда в сульфитном щелоке. 

Рефлекторы силитовых нагревателей могут быть изготовлены 
из алюминиевого сплава. В зависимости от плотности лучистого . 
потока, на которую рассчитан нагреватель, рефлектор ‘может 
использоваться как без принудительного охлаждения, так и с до- 
полнительным охлаждением воздухом или водой. Исследования 
показывают, что при нагреве конструкции до 1100 К может быть 
использован рефлектор из ДІб (рис. 4.20, а) без принудитель- 
ного охлаждения с высокой степенью черноты (е = 0,8) обратной 
стороны. Охлаждение естественной конвекцией и за счет излуче- 
ния обеспечивает при этом температуру рефлектора не выше 
25 К. 

Для нагревателей с плотностями лучистого потока 200— 
300 кВт/м? необходимо дополнительное охлаждение рефлектора 
за счет вынужденной конвекции. Система воздушного охлажде- 
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ния (рис. 4.20, в) с удельным расходом воздуха 150 м3/(ч-м?) 
обеспечивает температуру рефлектора 575—625 К. 

‚ При высоких плотностях потока может быть использован 
рефлектор, охлаждаемый водой (рис. 4.20, 6б), который представ- 
ляет собой герметическую прямоугольную коробку со штуцерами 
на внешней поверхности для подачи и отвода воды. Следует 
‚иметь в виду, что для уменьшения избыточного давления внутри 
коробки рефлектора при пропускании через него воды нужно 
иметь сливной штуцер большего диаметра, чем заливной. 


Проточная Вода 
; ? | | 
к &=07... 06 | | Е 8 ) 
е) оо о.о О о е) о о о го то о0о 
а) 9 д) 


Сжатый воздух 


Рис. 4.20. Типы рефлекторов нагревателей с силитовыми 
стержнями: 


а—рефлектор без принудительного охлаждения; б—рефлектор с 
водяным охлаждением; в—рефлектор с воздушным охлаждени- 
ем; /—корпус нагревателя; 2—рефлектор; 3—силитовые стержни 


При создании инфракрасных нагревателей могут быть ис- 
пользованы силитовые стержни различных размеров, начиная с 
8х 180 мм и кончая 30х1000 мм. Выбор стержня зависит от 
конфигурации и размеров испытываемой конструкции, програм- 
мы ее испытаний, от выбранного способа построения нагревате- 
ля (интегральный, модульный или индивидуальный). 

‚На рис. 4.21 приведена фотография инфракрасного нагрева- 
теля размером 220х310 мм со стержнями 8Х180 мм. Этот на- 
греватель, построенный в соответствии с модульным принципом, 
является стандартным блоком.* Из таких блоков могут быть соб- 
раны нагревательные панели для нагревания как плоских, таки 
криволинейных поверхностей. Нагреватель имеет 15 стержней, 
установленных с шагом 20 мм. Рефлектор, охлаждаемый водой, 
стержни и токоподводящая арматура крепятся к корпусу, выпол- 
ненному из нержавеющей стали. К корпусу приварены скобы 
для крепления нагревателя при сборке нагревательных панелей.. 

В тех случаях, когда требуется повысить плотность лучисто- 


* В разработке и исследовании характеристик нагревателей принимала 
участие Л. Е. Урусбиева. 
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го потока от нагревателя, необходимо увеличивать число излуча- 
телей. Из-за наличия концевых утолщений их дальнейшее сбли- 
жение невозможно, поэтому рекомендуется устанавливать стерж- 
ни в два ряда в шахматном порядке. 

Зависимость плотности лучистого потока д от подводимой 
электрической мощности Й для нагревателей 8х 180—20 мм * 
и 14х400—32 мм приведена на рис. 4.22. Максимальное значение 
плотности лучистого потока, которое удалось получить на инфра- 
красных нагревателях с силитовыми излучателями, равнялось 
300 кВт/м? при температуре стержней 1875 К. Максимальная 


(„кВт/м 


~ 


Датчик 5 
лучистого ^ _ = 
потока = 


710 9%90-20 


ЕТ 
АРТ 


10 5 10 И 20 И, КВт 

Рис. 4.21. Инфракрасный на- Рис. 4.22. Зависимость плотности лу- 
греватель с силитовыми излу- чистого потока 4 силитовых нагре- 
чателями вателей от подводимой электрической 


мощности М 


температура, получаемая с помощью силитовых инфракрасных 
нагревателей на зачерненной со стороны нагрева (==0,9) и теп- 
лоизолированной с другой стороны стальной пластине, располо- 
женной на расстоянии 150—200 мм от излучателей, равна 
1550 К. | | | 

Силитовые стержни обладают большой тепловой инерцией, 
что ограничивает возможность применения их при воспроизведе- 
нии нестационарных тепловых режимов. Силитовые стержни мед- 
ленно остывают и могут перегреть конструкцию после выклю- 
чения нагревателя. На рис. 4.23 приведены кривые нагревания 
и охлаждения нагревателей типов 8Ж180 — 20 мм, 14х400 — 
32 мм и 18х800 — 40 мм при мгновенных подачах и снятиях 
номинальной мощности. Темп нагревания и охлаждения можно 
убыстрить, проводя следующие искусственные мероприятия. 


‘* Диаметр Хх длина рабочей части — шаг. 
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1. Для убыстрения нагрева силитовых стержней на нагрева- 
тель подается кратковременная перегрузка по электрической 
мощности. Из рис. 4.24 видно, что кратковременная перегрузка 


9% 8180-20 


74х400-92 
2х900-0 


} я 9 Ш т 5 


Рис. 4.23. Кривые ‘нагревания и охлаждения силитовых 
нагревателей при мгновенной подаче и снятии номиналь- 
НОЙ МОЩНОСТИ: 


90 ——установившийся поток при Т=1250К 


на 75—89 уменьшает время выхода на рабочий режим в 8— 
10 ВЕЕ 

2. Когда при испытаниях необходимо обеспечить очень высо- 
кие скорости нагревания, может быть предложен следующий 
способ: между нагревателем и нагреваемой поверхностью перед 


Р ваё 


) | Г. | Е | 
и | Охлаждение | 


0 20 20 = 00 60 100 720 в 


Рис. 4.24. Кривые нарастания температуры нагревателя. 
14Ж400—32 мм при перегрузке 
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началом эксперимента устанавливается охлаждаемый водой 
экран, силитовые стержни предварительно разогреваются до 
рабочей температуры, после чего экран убирается, открывая 
конструкцию для облучения лучистым потоком максимальной 
плотности. 

3. Для регулирования процесса охлаждения может приме- 
няться нагреватель с системой охлаждения стержней сжатым 
воздухом. 

Для определения срока службы нагревателей с силитовыми 
излучателями были проведены исследования по следующей про- 
грамме: мгновенное включение номинальной мощности и выход 
на рабочий режим излучателя — температура 1675 К, выдержка 
при этой температуре 3 мин и естественное охлаждение до ком- 
натной температуры. Испытания показали, что нагреватели вы- 
держивают 45—50 циклов без разрушения. Работа силитовых 
нагревателей при установившейся рабочей температуре 1675 К в 
течение 10 ч не сопровождается какими-либо разрушениями или 
другими изменениями нагревателя. 


Нагреватели с кварцевыми лампами 


При тепловых статических испытаниях широко используются 
нагреватели с кварцевыми лампами. Они могут быть использо- 
ваны для получения лучистых потоков с плотностью до 
1500 кВт/м?. 


- Рис. 4.25. Кварцевая лампа 


Излучающим элементом здесь является вольфрамовая спи- 
раль, уложенная в герметической оболочке из кварцевого стекла, 
заполненной парами иода и аргона. К концам вольфрамовой 
спирали приварены проводники из молибдена, которые выводят- 
ся из лампы к контактам. 

Кварцевые лампы разработаны Всесоюзным научно-исследо- 
вательским институтом источников света. В табл. 4.8 приведены 
геометрические размеры и некоторые характеристики выпускае- 
мых кварцевых ламп, а на рис. 4.25 дана фотография кварцевой 
лампы. | 

Плотность лучистого потока д вольфрама при различных тем- 
пературах приведена на рис. 4.26. Как видно, максимум излуче- 
ния при температурах от 2600 К до 3200 К лежит в инфракрас- 
ной области спектра при длинах волн %=1--0,76 мкм. Кривая 
спектрального пропускания излучения плавленого кварца пред- 
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Таблица 4.8 


Технические характеристики кварцевых ламп, разработанных ВНИИИС г. Саранска 
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ставлена на рис. 4.27. Ха- 
рактерным для плавленого 
кварца является наличие 
участка в диапазоне волн 
—=1--5 мкм с постоянной 
пропускательной способно- 
стью до 90%. 


о, Вт? 


04 05 06 4809 15 20А,МКМ 
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Рис. 4.26. Энергетическая све- 
тимость вольфрама 


Конструктивное оформле- 
ние инфракрасных нагрева- 
телей может быть весьма 
различным в зависимости от 
применяемых ламп, конфи- 
гурации испытываемого объ- 
екта, величины потребных 
тепловых потоков и т. д. Од- 
нако любой нагреватель 
включает в себя корпус, кон- 
тактные устройства, токо- 
подводящие элементы и реф- 
лектор. Наиболее часто при 
создании инфракрасных на- 
гревателей с кварцевыми 
лампами используется мо- 
дульный способ построения. 
Базовой деталью нагревате- 
ля служит рєфлектор. На 
нем устанавливаются крон- 
штейны, служащие контакт- 
ными гнездами для кварце- 
ВЫХ ламп. Кронштейны 


выполняются из жаропрочных сталей и имеют надежную электро- 
изоляцию от рефлектора. Отражающий рефлектор, если он изго- 
товлен из алюминиевых сплавов, должен иметь принудительное 
охлаждение водой. Для нагревателей с плотностью лучистого 
потока до 600 кВт/м? могут быть использованы естественно 
охлаждаемые рефлекторы, изготовленные из жаропрочной 
стали с посеребренной поверхностью, обращенной к излучате- 
ЛЯМ. 

Поглощательная способность посеребренной поверхности реф- 
лектора зависит от технологии нанесения серебра. Поглощатель- 
ная способность поверх- 
ности А.=0,|1 может быть 
получена, например, при 
следующей технологии 
нанесения серебра. Сталь- 
ной лист предварительно 
подвергается обработке 
электрокорундовым по- 
рошком с помощью пес- т 2 ЗЕ В ТО 
коструйного аппарата, на 
него наносится выравни- Рис. -4.27. Кривая спектрального пропус. 

ә ә кания излучений плавленого кварца 

вающий слой никеля, а 

затем слой серебра тол- 

щиной 15—20 мкм. Полученное таким образом покрытие мо- 
жет выдерживать температуру до 1050 К. Испытания нагрева- 
теля с посеребренным рефлектором показали, что при плотно- 
сти лучистого потока 9=600 кВт/м? температура рефлектора 
не превышает 1025° С. Для нагревателей с лучистым потоком 
выше 600 кВт/м? должны использоваться рефлекторы, охлаж- 
даемые водой. | 

Следует отметить, что со временем серебро на рефлекторе 
темнеет, однако это не сказывается на поглощательной способ- 
ности рефлектора; при нагревании происходит полное восстанов- 
ление отражательных свойств серебра. 

Наличие кварцевой оболочки вокруг вольфрамовой спирали 
уменьшает излучающую поверхность нагревателей и, соответст- 
венно, ограничивает плотность лучистого потока. При располо- 
жении кварцевых ламп в один ряд максимальное значение плот- 
ности лучистого потока * равняется д=900 кВт/м?. Значительное 
увеличение плотности лучистого потока может быть кратковре- 
менно (десятки секунд) достигнуто при многорядном располо- 
жении ламп. Так, например, с помощью двухрядного нагревате- 
ля была получена плотность лучистого потока д=1500 кВт/м? 
и до 1800К была нагрета стальная пластина, теплоизолирован- 
ная с другой стороны. 


~ 
М) 
Ф 
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* Указанная плотность может быть получена при напряжении на лампах 
в 2 раза выше номинального. 
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Возможности инфракрасного нагревателя в отношении полу- 
чения высоких температур ограничиваются свойствами кварце- 
вой оболочки лампы. Несмотря на высокую прозрачность для 
инфракрасных лучей, оболочка лампы, находящаяся между реф- 
лектором и нагреваемой поверхностью, постепенно нагревается 
и может достигнуть температуры размягчения кварца. При 
температуре 1450 Қ, близкой к началу размягчения кварца, 
теряется прозрачность колбы, происходит резкий скачок темпе- 
ратуры кварца, давление внутри колбы повышается и лампа 
разрушается. В связи с указанными причинами получение темпе- 


Рис. 4.28. Кварцевый нагреватель с отогнутыми концами ламп 


ратур выше 1450 К на поверхности испытываемых конструкций 
может быть допущено лишь в течение коротких промежутков 
времени. 

При увеличении плотности лучистого потока нагревателя сни- 
жается срок его службы, что прежде всего вызывается различ- 
ными разрушениями кварцевых ламп. При подаче на изолиро- 
ванную кварцевую лампу номинальной мощности (см. табл. 4.8) 
срок ее службы достаточно велик (порядка 5000 ч). При пере- 
грузке по мощности срок службы резко снижается. Если лампа 
работает в блоке инфракрасного нагревателя, то ее ресурс еще 
ниже, что объясняется ухудшением условий работы конструктив- 
ных элементов лампы. Имеет место увеличение температуры колб 
вследствие взаимного облучения ламп. Повышается температура 
контактных устройств ламп и нагревателя. Значительное облег- 
чение условий работы контактов наблюдается при применении 
ламп с отогнутыми концами. В этом случае контактные зажимы 
нагревателя выводятся из зоны нагрева (рис. 4.28) и их темпе- 
ратура значительно снижается. Другим способом снижения тем- 
пературы контактов является их искусственное охлаждение по- 
током воздуха или создание охлаждаемых контактных устройств. 

Большое влияние на работоспособность и срок службы нагре- 
вателя оказывает состояние поверхности колб. Загрязнения по- 
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верхности, такие, как запыление, осаждение продуктов сгорания, 
жировые пятна и др., являются причиной местного перегрева 
отдельных участков колбы, сопровождающегося ` разрушением 
ламп. Поэтому при хранении, монтаже и эксплуатации необхо- 
димо тщательно следить за состоянием поверхности ламп, си- 
стематически проводя профилактические мероприятия. 

Для облегчения тепловых условий работы ламп при создании 
высоких плотностей лучистого потока, особенно в случае много- 
рядного расположения ламп, может быть применено принуди: 
тельное охлаждение колб потоком воздуха.* Охлаждение колб 
увеличивает ресурс ламп, а также позволяет производить нагре- 
вание конструкции при высоких температурах (~ 1600 К) в те- 
чение длительного времени. Так, например, двухрядный нагре- 
ватель с колбами, обдуваемыми воздухом, обеспечил выдержку 
конструкции при температуре поверхности 1770 К в течение 
15 мин. 


Нагреватели с угольными и графитовыми излучателями 


Уголь и графит являются высокотемпературными матергала- 
ми. Они имеют высокую механическую прочность, сохраняющую- 
ся при повышенных температурах, низкий модуль упругости, 
высокую теплопроводность, низкий коэффициент линейного рас- 
ширения, высокую излучательную способность, малую стоимость 
и легко поддаются механической обработке. Благодаря таким 
свойствам эти материалы нашли широкое применение при изго- 
товлении нагревательных элементов для печей сопротивления, 
работающих в вакууме или в защитной среде при температуре 
до 3200 К. 

Графитовые материалы отличаются от угольных тем, что они 
более теплопроводны, имеют меньшее электросопротивление, со- 
держат меньшее количество золы, легче поддаются механической 
обработке. Прочность графита несколько ниже прочности угля, 
а химическая стойкость примерно одинакова. Отечественная про- 
мышленность выпускает материалы нескольких марок, отличаю- 
щихся технологическими процессами изготовления и физико-ме- 
ханическими характеристиками. Краткие сведения о некоторых 
из них приведены в табл. 4.9 [29]. 

Технологический процесс изготовления графита марки МГ от- 
личается от технологического процесса изготовления графита 
марки ГМЗ тем, что графит марки МГ получают прессованием 
коксопекового порошка в прессформе, а графит марки ГМЗ — 
продавливанием этого порошка через мундштук. Полученные 
таким образом заготовки подвергаются обжигу и графитации. 
При изготовлении графита марок МГ-1 и ППГ вводят дополни: 


* Охлаждение поверхности конструкции при этом несущественно, так как 
конвектирный поток пренебрежимо мал. по сравнению с лучистым потоком 
от нагревателя. 
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Таблица 4.9 
Физико-механические характеристики графита при комнатной температуре 


Предел | Предел У дельное 


| Плотность Пори- прочности | прочности | электросо- Зодһ= НЕ Затоа вин 
М арка Р ’| стость,: |“ ПР р р ность - 
г/смЗ о, | При сжатии,| при изгибе, |противление, уу диаметр длина 
9 даН/мм? даН/мм2? | Ом:мм2/м / или квадрат 
ГМЗ (среднезернистый) 96-1055 | 27—29 | 2. 50—2, © 01016301 ,60 20 1000 
| 20—100 1600 
ГМЗ (среднезернистый) 1,59—1,61 | 27—29 | 2,30—2,50 | 1,20—1,40. 8—11 133—200 1600 
200х200 1600 
ГМЗ (крупнозернистый) 1,60—-1,62 | 27—30 | 2,30—2,60 | 0,85—1,10 |2 10—17 Ти 250—450 1600 
| о 300х300 1600 
400400 1600 
МГ 1. 90—53 28—31 | 2,30—2,60 | 0,70—0,90 10—13 100—300 300 
208 400 
МГ-1 1,66—1,70 | 24—26 | 3,50—4,00 | 1,4—1,6 10—13 100—300 300 
208 400 
ППГ 1,72—1,75 | 20—24 | 3,6—3,8 1,2—1,6 8—11 0,5 202 1000 
20—500 1600 
100х100 1600 
200 200 1600 
300х300 1600 
400400 1600 
РЭ 198 30 2,0 38 | 12 =. 20 1000 


20—900 1600 
100х100 1600 
200 200 1600 


тельную операцию — пропитку обожженных заготовок из графи- 
та марок МГ и ГМЗ каменноугольным пеком с последующим 
повторным обжигом и графи- 
тацией. 

С возрастанием темпера- 
туры физико-механические ха- 
рактеристики графитовых ма- 
териалов изменяются. Удель- 
ное электросопротивление в 
противоположность большин- 
ству . металлов у графита сна- 


чала несколько падает, при- 
близительно на 30%, а затем 900 200 7300 . 7800 2300 7, К 


растет (рис. 4. 29) [37], причем Рис. 4.29. Зависимость удельного эле- 


‚минимум находится в интер- ктросопротивления о графита раз: 
вале температур 800—1000 К, личных марок от температуры 7: 


теплоемкость Несколько увели" 2 ипг (параллельно пребеованню 
чивается: (табл. 4.10), а тешло- Ш (перцевлик чр оша созаиои ш 
проводность уменьшается (рис. 

4.30). На величину коэффи- 

циента теплопроводности / оказывает влияние плотность гра- 
фита и давление окружающей среды. С изменением плотности 
от 1,4.103 до 1,75-103 кг/м коэффициент теплопроводности при 
комнатной температуре возрастает примерно втрое. С возраста- 
нием давления коэффициент теплопроводности увеличивается, 


р, мк ам-М 


Ал,8т/м-град) 


7200 7600 2000 2400 8 
Рис. 4.30. Зависимость теплопроводности А графита марки 
| ГМЗ от температуры Т: 


1—в вакууме 10——10—* мм рт. ст.; 2—в аргоне при давлении 
760 мм рт. ст.; 3 и 4—параллельно и перпендикулярно прессованию 


однако это изменение незначительно. Коэффициент а линейного 
расширения графита небольшой и колеблется от 2-10-68 до 
6.106 1/град в интервале температур 293—2800 К (рис. 4.31). 
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Высокая теплопроводность и малый коэффициент линейного 
расширения делают графит малочувствительным к перепадам 
температур, что позволяет ему выдерживать многократно без 
разрушения высокие темпы нагрева и охлаждения. С возраста- 
нием температуры предел прочности графита при растяжении 
увеличивается и при температуре порядка 2800 К возрастает при- 
мерно вдвое, а затем резко падает. Удлинение перед разрушени- 
ем при температуре 2400 К — 1%, при 2800К=5%ф, а при 
2950 К==20%. Предел прочности графита при сжатии с увеличе- 


Таблица 4.10 


Средняя удельная 
теплоемкость графита 
марки ГМЗ 


се) 78. рад 


Температур- Удельная . 
ный интер- | теплоемкость, 
вал, К кДж/(кг. град) 


2 
7200 1400 1600 1800 2000 2200 7, К | 
Рис. 4.31. Зависимость коэффици- 0—1278 1,44 
ента © линейного расширения гра. 0—-1773 1,08 
фита марки ГМЗ от температу- 02273 1 57 
ры ТГ: 
0—2723 бт 


1—параллельно прессованию; 2—пер- 
пендикулярно прессованию 


нием температуры также возрастает и достигает максимума в 
интервале температур 2800—3100 К. Его максимальное значение 
для графита различных марок с плотностью 1,60—1,75 г/см? ко- 
леблется в пределах 5,0—7,5 даН/мм?. 

Сопротивление ползучести графита с возрастанием темпера- 
туры уменьшается. Скорость нарастания относительных дефор- 
маций при установившемся режиме может быть вычислена по 
формуле [7] | 

о \зв 22209905 
6.40 ы е ® |е, 
где А = 8,32 Дж/(моль-град) — газовая постоянная; 
Т — абсолютная температура в Қ; 
с — действующие напряжения в даН/мм?; 
ов — предел прочности материала в даН/мм?. 

Модуль упругости при нагреве вначале несколько убывает, а 
затем возрастает. Минимум находится в интервале температур 
400—600 К. Максимальное значение модуля упругости графита 
марки ГМЗ находится в диапазоне температур 1900—2200 К и 
равно 470 даН/мм? [37]. | 

Исследования показали, что излучательные элементы в виде 
стержней или трубок, изготовленные с помощью механической 
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обработки из заготовок рассматриваемых марок графита, могут 
использоваться в инфракрасных нагревателях для тепловых ста- 
тических испытаний летательных аппаратов как при воспроизве- 
дении стационарных, так и нестационарных тепловых режимов. 
Ниже приводятся некоторые сведения по применению излучате- 
лей из углеграфитовых материалов в конструкциях инфракрас- 
ных нагревателей и описываются особенности их эксплуата- 
ЦИИ. 


При выборе заготовок для излучателей следует иметь в виду, 
что внутри каждого сорта графита имеется разброс физико-ме- 
ханических характеристик, обусловленный анизотропией и пере- 
менностью состава материала по объему. Этот разброс в процес- 
се эксплуатации может привести к неравномерному нагреву по 
длине излучателя, к перегреву отдельных мест и, как следствие, 
к растрескиванию и выходу излучателей из строя. 


В связи с этим при выборе заготовок необходимо проводить 
контрольные измерения физико-механических характеристик ма- 
териала, а при раскрое стремиться к тому, чтобы оси излучате- 
лей были параллельны одной из осей анизотропии материала. 


Инфракрасные нагреватели с углеграфитовыми излучателями 
могут применяться при испытаниях конструкций летательных ап- 
паратов в воздушной и инертной средах, в азоте и в вакууме. 
При выборе материала для излучателей следует обращать осо- 
бое внимание на его удельное сопротивление и учитывать, что 
повышенное электросопротивление свидетельствует о низком ка- 
честве графита — плохая графитация, повышенная пористость, 
большой процент зольности и т. д. Поэтому применение графита 
с удельным электросопротивлением больше, чем 13—14 Ом:мм?/м 
в излучательных элементах, предназначенных для работы в ваку- 
уме, не рекомендуется. Разброс удельного электросопротивле- 
ния между отдельными излучателями не должен превышать 
50,5%. 

Излучательная способность зависит от состояния и температу- 
ры поверхности нагревательного элемента. Для того чтобы на- 
гревательные элементы имели одинаковую излучательную спо- 
собность, их предварительно помещают в вакуумную камеру и 
выдерживают при температуре ~ 1800 К в течение —10 ч. Ана- 
логичную термообработку должны пройти излучатели, устанав- 
ливаемые в нагревателе вместо вышедших из строя. Излучатель- 
ная способность графита колеблется в пределах от 0,71 до 0,94 
в зависимости от марки и температуры [37]. 


Графит имеет более высокую излучательную способность по 
сравнению с молибденом и вольфрамом, что дает ему преимуще- 
ство при нагреве конструкций, особенно конструкций с высокой 
излучательной способностью. На рис. 4.32 приведены расчетные 
зависимости плотности теплового потока, аккумулируемого кон- 
струкцией, от излучательной способности нагревательных эле- 
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ментов из различных материалов и поглощательной способности 
конструкции, полученные с помощью формулы 


4 4 
ие во (79 —Т,) 
г Г. ] 
+ (1) +(-- 
Си Ек 
Здесь к.а — ПЛОТНОСТЬ теплового потока, аккумулируемая КОН- 


струкцией, кВт/м?, оо=5,669-10-° кВт/м?; Ги, Тк — температуры 
излучателей и конструкции; еқ и 
ги — степени черноты конструкции 
71= 2800 К и излучателей. 

7 =1200 К - При расчетах принималссь, что 
для графита еһ= 0,79, а для туго- 
плавких металлов ви=0,32. Как 
видно, плотность потока (к.а возра- 
стает одновременно с увеличением 
ёп И ёқ И может достигнуть макси- 
мума при ви=| и ёек=1 (т. е. при 
максимальной излучательной спо- 
собности излучателя и максималь- 
ной поглощательной способности 
конструкции). При нагреве конст- 
Рис. 4.32. Зависимость плотно: РУКЦИЙ с малой поглощательной 
сти дк.а теплового потока, ак способностью графитовые нагрева- 
кумулируемого конструкцией, тели не имеют оссбых преимуществ: 


От излучательной способности перед молибденовыми и вольфрамо- 
ёк элементов и поглощательнои · ч 


0 Г е7 


способности конструкции: выми, так К увеличение .излуча- 
и о пенни. ТеЛЕНОИ СПОСОБНОСТИ. е. «в ЭТОМ = 
лучателей; 4—диаметр чае не оказывает существенного: 


влияния на величину дка. 

При нагревании на воздухе окисление графита начинается при 
температуре 670—720 К. Образуемые при этом легколетучие окис- 
лы СО и СО» удаляются с поверхности, не препятствуя ее даль- 
нейшему окислению. С повышением температуры и скорости 
протекания газа над нагретой поверхностью скорость окисления 
графита увеличивается. Поэтому при нагреве конструкций с по- 
мощью графитовых стержней в воздушной среде даже в случае 
кратковременных тепловых режимов следует принимать меры, 
направленные на уменьшение скорости движения газов у поверх- 
ности излучателей, например, ограждать конструкцию и излуча- 
тели шторками ит. д. 

Срок службы графитовых нагревателей определяется в ос- 
новном из условий окисления и испарения излучателей. При на- 
гревании на воздухе до 2500 К время работы нагревателя исчис- 
ляется несколькими минутами. В этом случае нагреватель может 
применяться только для разового действия. Из-за уноса мате- 
риала с поверхности излучателей поперечное сечение их очень 
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уменьшается и сильно изменяются электрические характеристи-- 
ки. При нагреве в вакууме 10—— 10-3 мм рт. ст. и температуре" 
2600 К продолжительность работы излучателей из графита со- 
ставляет несколько десятков часов, а при температурах 2700— 
2800 К — несколько часов. С увеличением температуры нагрева 
длительность работы сокращается и достигает нескольких минут" 
при температуре, близкой к температуре плавления графита. 

Срок службы излучателя может быть продлен за счет увели-- 
чения площади его поперечного сечения. Например, с увеличе-- 
нием диаметра стержня в 2 раза длительность его эксплуатации. 
при одной и той же скорости испарения может возрасти вдвое.. 
В случае необходимости увеличения срока службы излучателя 
при температурах >2500 К нагрев следует проводить в среде: 
инертных газов или в азоте при нормальном давлении. 

Выделяющиеся при нагреве графитовых излучателей газы 
оседают на стенках вакуумной камеры, рефлекторах, изменяют` 
среду, в которой находится испытываемая конструкция, и дав-- 
ление в камере, ухудшая тем самым условия и качество проведе- 
ния испытаний. Для того чтобы уменьшить количество газовы-- 
делений, излучатели должны пройти термообработку по режиму.. 
который устанавливается экспериментально для каждого сорта. 
графита в зависимости от объема камеры, производительности ее 
откачной системы, программы нагрева и давления при испыта- 
ниях конструкции и т. д. 

Способ построения инфракрасных нагревателей с графитовы- 
ми излучателями может быть модульным или интегральным в: 
зависимости от размеров и формы испытываемых конструкций. 
Выбор геометрических размеров излучателей определяется га- 
баритами испытываемой конструкции, программой испытаний, 
особенно в случае воспроизведения нестационарных режимов 
нагрева, и условиями работы (среда, в которой находятся излу- 
чатели, и давление). Длина рабочей части нагревателя должна 
превышать длину нагреваемой поверхности. При этом следует. 
учитывать, что распределение температур по длине излучателя 
неравномерное. У краев наблюдается снижение температуры из- 
за отвода тепла в массивные токоподводы. Следует стремиться к: 
минимально возможным размерам токоподводящих элементов,, 
так как от этих размеров зависит еще и шаг между излучателя- 
ми, а следовательно, величина и равномерность плотности лучи-. 
стого потока, создаваемого нагревателем. 

С точки зрения эксплуатации лучшим решением является вы- 
полнение излучателя и выводных элементов из одной заготовки... 
Однако, если размеры заготовки не позволяют этого сделать, до- 
пускается резьбовое соединение. Улучшение контакта между сое- 
диняемыми деталями и предохранение их от пригорания дости- 
гаются путем предварительной смазки мест соединения графи- 


товой пастой (смесь графитового порошка с бакелитовым 
лаком). 
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Кроме графитовых излучателей и токоподводящих элемен- 
тов, в состав инфракрасного нагревателя входят корпус и реф- 
лектор. Корпус изготавливается из жаропрочных сталей в виде 
жесткого каркаса с узлами для крепления излучательных эле- 
ментов. Конструкция рефлектора зависит от среды, в которой 
‘работает нагреватель. Если он предназначен для нагревания 
испытываемых изделий на воздухе, то конструкция рефлектора 
может быть аналогичной тем, которые применяются в нагрева- 
тельных устройствах с силитовыми излучателями. У нагревателя, 


Рис. 4.33. Инфракрасный нагреватель с угольными излуча- 
телями 


работающего в вакууме, рефлектор изготовляют из нескольких 
слоев тугоплавких материалов с высокой отражательной способ- 
ностью. Наиболее распространенным материалом для этих целей 
до температур 1270 К служит молибден. При более высоких тем- 
пературах применяется вольфрам. Иногда с целью снижения 
‘стоимости изготавливают комбинированные рефлекторы. Внут- 
ренние слои его выполняют из вольфрама (до 1970 К), средние— 
из молибдена (1270 К), а наружные — из нержавеющих сталей. 

В тех случаях, когда необходима высокая плотность лучисто- 
го потока, изготавливают двухрядный нагреватель, у которого 
излучатели располагают в шахматном порядке. Для повышения 
скорости нагрева и защиты испытываемой конструкции в про- 
цессе разогрева или охлаждения излучателей могут применять- 
ся способы, аналогичные тем, которые применяются при эксплуа- 
тации нагревателей с силитовыми излучателями (см. выше). 

На рис. 4.33 приведен нагреватель с угольными стержневы- 
ми излучателями, предназначенный для нагревания больших 
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плоских поверхностей. в воздушной среде [70]. Диаметр излуча- 
теля 9,5 мм, длина 600 мм. Стержни расположены с шагом 
25 мм. Они нагреваются приблизительно до температуры 2880 К. 
электрическим током, который подводится к концам стержней 
через угольные шины. Срок службы стержней при этой темпера- 
туре около 3 мин. Рабочая поверхность нагревателя приблизи- 
тельно равна 500Ж2200 мм. Плотность лучистого потока, созда- 
ваемая нагревателем, 2700 кВт/м? Потребляемая электрическая 
мощность 3000 кВт. Время нагрева до температуры 2880 К 10— 
15 с, время остывания до комнатной температуры от З до омин. 


окВт/м? | 


//=2730 кВт 


И/= 7067 кт 


ОЗ ОА АО 20 20.200 Км 


Рис. 4.34. Зависимость глотности лучистого по- 

тока 4 нагревателя от расстояния Н между 

поверхностью нагреваемого образца и излуча- 
телями 


Между излучателями и нагреваемой поверхностью испытывае- 
мой конструкции устанавливается охлаждаемый экран, кото- 
рый предохраняет ее от нагрева в процессе нагревания и осты- 
вания стержней. На рис. 4.34 приведены зависимости плотности 
лучистого потока 4 нагревателя от расстояния Н между поверх- 
ностью нагреваемого образца с большой поглощательной способ- 
ностью и излучателями для двух значений подводимой электри-- 
ческой мощности У. Как видно, с увеличением этого расстояния 
плотность лучистого потока уменьшается. 

В качестве недостатков инфракрасных нагревателей с ‚ графи- 
товыми излучателями следует отметить: 

1. Большую тепловую инерцию, обусловленную высокой плот- 
ностью материала и относительно большими диаметрами и тол-- 
щинами излучательных элементов. 

2. Необходимость создания большой силы тока из-за малого: 
электрического сопротивления, что делает громоздкими системы 
энергоснабжения и управления нагревом. 

3. Необходимость охлаждения электропроводящих шин. 

4. Науглероживание в случае длительного нагрева графито- 
выми излучателями конструкции из вольфрама, тантала, молиб- 
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дена, ниобия и т. д. при температурах, выше температуры ре- 
кристаллизации как в вакууме за счет испаряющегося графита, 
так и в среде технического аргона за счет образующейся окиси 
углерода. Науглероживание приводит к некоторому снижению 
прочности и повышению пластичности указанных материалов. 


Инфракрасные нагреватели | 
с излучателями из тугоплавких металлов 


Излучательные элементы для высокотемпературных инфра- 
красных нагревателей могут изготовляться из вольфрама 
(Галав= 3653 К) и молибдена (Тнлав=2883 К). Основным их пре- 
‘имуществом перед излучателями из силита и графита является 
малая инерционность. С помощью излучателей из тугоплавких 
металлов возможно создание скоростей нагрева до нескольких 
сот градусов в секунду. Рабочая температура излучателей 


из молибдена может достигать 2200К, а из вольфрама 
.3300 К. | 


Физические свойства вольфрама и молибдена при различных. 
‘температурах приведены в табл. 4.11 [65]. Как нетрудно видеть, 
удельное электрическое сопротивление металлов значительно 
возрастает с повышением температуры. Так, например, при тем- 
пературе 2473 К оно становится в 13 раз больше, чем при ком- 
‘натной температуре. Такое резкое изменение удельного сопро- 
‘тивления в процессе нагревания необходимо учитывать при 
расчете систем энергоснабжения и управления нагревате- 
ЛЯМИ. 


Значительное изменение при нагревании претерпевает степень 
черноты = в диапазоне температур 293—2673 К. Ее величина из- 
меняется для вольфрама от 0,02 до 0,32, а для молибдена от 
0,025 до 0,27. 

Механические характеристики тугоплавких металлов зависят 
от технологического процесса изготовления, чистоты химическо- 
то состава и других причин, поэтому имеет место большой раз- 
брос значений характеристик. | 


В табл. 4.12 [65] приведены ориентировочные значения преде- 
„ла прочности при растяжении и модуля упругости вольфрама и 
молибдена. 


Характерной особенностью вольфрама и молибдена являет- 
‘ся их высокая окисляемость на воздухе. Окисление на воздухе 
‘начинается при температуре 573—673 К и катастрофически воз- 
растает при ее увеличении. В связи с этим нагревательные уст- 
ройства с излучателями из вольфрама и молибдена могут ис- 
пользоваться только в вакууме или в защитных средах (в аргоне, 
телии, азоте и т. д.). При работе в вакууме срок службы излуча- 
телей зависит в основном от скорости испарения. 
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Таблица 4.1 


фрама и молибдена при различных температурах 
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Таблица 4.19 


Прочностные свойства вольфрама и молибдена при различных температурах 
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Ориентировочные значе- 
ния срока службы в вакууме 
излучателей *, выполненных 
из листового и пруткового 
материала, приведены в 
табл. 4. 13 и 4. 14 [37]. Приве- 
денные данные являются 
несколько завышенными, 
так как получены при рав- 
номерном испарении метал- 
ла с поверхности излуча- 
теля. В реальных условиях 
испарение неравномерное, 
поэтому на отдельных участ- 
ках сечение излучателя 
уменьшается быстрее, что 
приводит к местному увели- 
чению температуры и более 
быстрому выходу излуча- 
теля из строя. Кроме того, 
при низком вакууме (р> 
>10-! мм рт. ст.) на срок 
службы оказывает влияние 
окисление. Состояние по- 
верхности излучателей так- 
же оказывает влияние на. 
скорости испарения и окис- 
ления и, следовательно, на 
срок службы. Излучатель 
с меньшей степенью шеро- 
ховатости обладает большей 
работоспособностью. 

Следует иметь в виду, 
что вольфрамовая проволо- 
ка, как правило, бывает по- 
крыта углеродсодержащей 
смазкой, остающейся после 
волочения. Углерод при тем- 
пературе 1300—1800 К обра- 
зует с вольфрамом карбиды. 
Процесс образования и ис- 
парения карбидов также 


ж 


Критерием, определяющим 
срок службы, является уменьше- 
ние площади сечения из-за испа- 
рения металла, которое увеличи- 
вает сопротивление излучателя на 
20%. 


аб лишат 
Срок службы молибденовых излучателей 


Толщина 5 Срок службы (в час) при температурах, К 
или диа- 
метр 4, 
мм. 1900 2000 2100 2200 2300 
| 
2=0,1 3800 540 100 99 5,5 

0,2 7690 1080 200 44 11 
0,3 11400 1620 300 66 16 
0,4 15200 2160 400 88 29 
655 19000 2700 500 110 РЕ 
0,6 22800 3240 600 132 83: 
0,8 30490 4320 800 176 — 44. 
1,0 38000 5400 1000 220 55, 
а= 20000 2800 530 115 30° 
0 40000 5600 1060 230 60: 

3 60000 8400 1590 345 90 

4 80000 11200 2120 460 120: 

5 100000 14000 2650 Ва 150° 

6 120000 16800 3180 690 180) 

8 160000 22400 4240 920 240 

10 200000 28020 5300 1150 300 


влияет на работоспособность излучателя. Поэтому перед уста- 
новкой излучателей в камеру с них нужно снять смазку. Тонкие 
слои могут быть удалены анодным травлением, а толстые — 
анодным травлением в 109-ном водном кипящем растворе соды 
(МаСО.; · 10 НО). Рекомендуется также предварительно окислять 
поверхность проволоки нагреванием на воздухе до 570—670К и 
потом очищать ее в горячем растворе МаОН. Углеродосодержа- 
щую смазку на молибденовой проволоке можно удалить раство- 
ром хромового ангидрида в горячей концентрированной серной 
кислоте и электролитическим травлением [37, 63]. 

При статических испытаниях отдельных агрегатов летатель- 
ных аппаратов могут использоваться несколько групп конструк- 
ций излучательных элементов из тугоплавких металлов. К пер- 
вой группе относятся спиральные или зигзагообразные излуча- 
тели. Спиральный излучатель изготавливается из молибденовой 
проволоки диаметром до 2—2,5 мм и снабжается водоохлаждае- 
мыми выводами. Зигзагообразный излучатель изготавливается 
из молибденовой или вольфрамовой ‘проволоки большого сече- 
ния. Ко второй группе относятся излучатели из вольфрамовой 
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Таблица 4 14 


Срок службы вольфрамовых излучателей 


Толщина 5 Срок службы (в час.) при температурах, К 
или диа- 
метр 4, 

ММ 2600 2700 2800 2900 3000 3100 3200 | 3300 
5—0,1 1250 275 65 17,9 о 1,6 0,9 052 
0,2 2500 250 130 35 10 3,2 1 0,4 
0,3 3750 825 195 52,9 15 4..8. Г, 0,6 
0,4 2000 | 1100 260 70 20 6,4 А 0,8 

0,5 р то оо 325," 8775-95 о Бира 
0,6 7500 | 1650 390 | 105 30 9,6 3 о 
0,8 10000 | 2200 220 | 140 40 12:8 4 1,6 

0 ‚12500 | 2750 650 | 175 50 16 5 2 

а= — — 340 92 27 9,3 3 | 

2 — — 680 | 184 94 16,6 6 2 

3 — -- 1020 | 276 81 25 9 3 

4 — —- 1360 | 368 108 33 12 4 

ә — —- 1700 | 460 135 41,5 | 15 ә 

б — —- 2040 | 552 162 20 18 6 

8 и = 12 |256 216 | 66 [24 8 
10 — — 3400 | 920 270 83 30 10. 


или молибденовой проволоки в виде шпилек или стержней диа- 
метром до 5—6 мм, торцы которых заделывают в медные водо- 
охлаждаемые кольца или трубы, или в массивные тугоплавкие 
неохлаждаемые бруски. К третьей группе относятся излучатели 
из тонких молибденовых листов. 

Подробные сведения о конструкции излучателей приведены в 
работе [33]. Выбор типа излучателей для проведения конкретных 
испытаний обусловливается многими факторами, в том числе раз- 
мерами испытываемой конструкции, режимами ее нагревания и 
остывания, временем нагрева, температурой и т. д. 

Технологический процесс изготовления излучателей весьма 
сложен, так как тугоплавкие металлы трудно поддаются меха- 
нической обработке, плохо свариваются, химически взаимодей- 
ствуют с крепежными деталями из керамики и т. д. Например, 
гибка молибдена может производиться только после предвари- 
тельного нагрева до 670—1120 К, а гибка вольфрама — после 
нагрева до 1420—1470 К. Сварка молибдена может быть осуще: 
ствлена только в среде инертного газа, а сварка вольфрама 
обычными методами пока неосуществима. 
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Отметим, что методика и техника статических испытаний кон- 
струкций летательных аппаратов с использованием нагреватель- 
ных устройств с излучателями из тугоплавких металлов нахо- 
дится в начальной стадии своего развития. Поэтому существую- 
щие конструкции нагревательных устройств пока несовершенны 
и требуют больших доработок. 


4.3. РАСЧЕТ ИНФРАКРАСНОГО НАГРЕВАТЕЛЯ 


Задачи о лучистом теплообмене в системах тел произвольной 
геометрической формы очень сложны. Поэтому при их решении 
обычно принимают следующие допущения, позволяющие сильно 
упростить задачу: процесс теплообмена стационарен; все тела 
предполагаются серыми и подчиняющимися закону Ламберта; 
температуры, излучательные и пропускательные способности 
одинаковы во всех точках поверхности каждого из тел; излучаю- 
щие тела неподвижны и другие виды переноса тепла, кроме 
лучистого, отсутствуют; среда, в которой находятся тела, не по- 
глощает лучистую энергию. | 

Однако всех этих допущений оказывается недостаточно, что- 
бы получить простой инженерный метод расчета инфракрасных 
нагревателей. В работе [44] дается общий метод расчета нагре- 
вателя, но экспериментатору нужны простые расчетные формулы 
или номограммы для определения потребных. удельных мощно- 
стей и плотностей результирующих тепловых потоков различных 
инфракрасных нагревателей. Их можно получить для наиболее 
распространенных круговых цилиндрических и плоских нагрева- 
телей, учитывая следующие особенности инфракрасных нагрева- 
телей, применяемых при тепловых статических испытаниях. 

1. Почти все они имеют рефлекторы, изготовленные из мате- 
риала с низкой степенью черноты, энергией собственного излу- 
чения которых можно пренебречь по сравнению с энергией излу- 
чателей и нагреваемого изделия. | 

2. Излучатели изготавливаются из материала, обладающего 
высокой поглощательной или пропускательной * способностью. 
Поэтому их отражательную способность принимаем равной нулю. 

3. Инфракрасный нагреватель обычно проектируется так, что- 
бы плотность лучистого потока, падающего на поверхность на- 
греваемого изделия, была одинакова во всех точках этой по- 
верхности **. 

Расчет именно такого нагревателя будет рассмотрен ниже. 
Дополнительные допущения позволяют составить простые урав- 
нения. Суммарное лучеиспускание с поверхности тела (собствен- 
ное и отраженное излучение) будем, как это принято в лите- 


* Хорошую пропускательную способность имеют колбы ламп. 

** Это условие можно считать выполненным, если расстояние излучателей 
от нагреваемой поверхности не меньше их шага и в то же время мало по 
сравнению с размерами нагревателя. 
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ратуре, называть потоком эффективного излучения и обозначать 


Съ. Лучистый поток, падающий на тело (һал, связан с (ә 
уравнением 


Оз — © 


С) пад:== С з (4. 1) 


где () — поток собственного излучения тела; 
С — отражательная способность. 


Тепловой поток; аккумулируемый телом @., равен разности 
се, № 
2 а Е. =, С. (4. 25; 


Рассматривается лучистый теплообмен в замкнутой системе 
тел: нагреваемая конструкция, рефлектор и излучатели. При рас- 
чете инфракрасного нагревателя обычно не нужно исследовать 
тепловой баланс излучателей. Если электрическая мощность ус- 
тановки не ограничивает возможности эксперимента, то при за- 
данных геометрии и материале излучателей испускаемый ими 
тепловой поток @и однозначно определяется их температурой. 
Последняя выбирается в зависимости от режима работы нагре- 
вателя. Поэтому упростим задачу, полагая, что поток энергии от 
излучателей задан и требуется найти или плотности лучистых по- 
токов, падающих на испытываемую конструкцию дкпад И на реф- 


лектор др.пад, ИЛИ ПЛОТНОСТИ ПОТОКОВ дка И др.а, аккумулируемых 
ИМИ. 


Цилиндрический нагреватель с рефлектором 


Прежде всего остановимся на расчете цилиндрического круго- 
вого нагревателя с рефлектором, частными случаями которого 
являются расчеты как цилиндрического нагревателя без рефлек- 
тора, так и плоского нагревателя (с рефлектором и без него). 
Основные геометрические характеристики такого нагревателя 
приведены на рис. 4.35. Так как в силу принятых ранее допуще- 
ний собственное излучение рефлектора отсутствует и для излу- 
‚ чателя поток энергии эффективного излучения равен потоку его 
собственного излучения Оиэ»ф= Фи, то эффективные лучистые по- . 
токи для конструкции и рефлектора могут быть найдены из си- 
стемы уравнений: 


— 


О аа СТО уе С): Ее Се, «О, 0; 
Ск кф (1 — Сор) Ч. — Софии == 0 


(4. 3) 


где ф — коэффициенты облученности. Индекс «к» указывает, что 
величина относится к конструкции; индекс «р» — к рефлектору, 
а индекс «и» — к излучателям. Например, фкр — коэффициент 
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облученности рефлектора от конструкции. Решая (4.3), на- 
ходим 


1 


0, а 189, а Сър) БӘС [Фик (1 — СрФр.р) -Е СрФи.рФр.к]; 
. | (4.4) 
Ч. 5= = [4 Фк.р = С), (Фир ЗЕ Сфи «Фк.р)1 
где А — определитель системы (4.3) | 
А=1 Е. (Ф Е Ок (4.5) . 


Рис. 4.35. Основные геометрические характе- 
ристики цилиндрического нагревателя 


Подставляя (4.4) в (4.1), находим лучистый поток, падающий 
на конструкцию | 


1 | 
а Е го (у = СФ ВР као к), (4. 6) 


ү=С, (Фр Ф, р ты. Баи к! (4. 7) 


Затем, используя зависимость (4.2), определяем тепловой по- 
ток, аккумулируемый конструкцией: 


1 
а ЕЕ [С ү ( аз С) се; Азоо Е. (5 8) 
Здесь 
Ау == | =. (Фере рр. ел (4. 9) 
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Точно так же может быть найден и тепловой поток, аккуму- 
лируемый рефлектором: 


Ор а= да [О (Фир 52 ем Фк КАУ (1 Е. Са: (4. 10) 


Обычно при расчете нагревателя определяют не полный теп- 
ловой поток, а его плотность 4, которую можно легко найти, раз- 
делив О на соответствующую площадь (Ёк или Ё): 


ру 
к.пад — на рФк. рФр. коок г) $ (4. 11) 
] 723 
а [а 016) ма, (4. 12) 


| Ки _Кк 
а |а а вавек) ер 97 (1 — Су), (4. 13) 


р 


где А, — радиус нагреваемой конструкции. 

Ки — радиус цилиндрической поверхности, на которой лежат 

оси излучателей (см. рис. 4. 35); 

Ар — радиус рефлектора. 
® _ Из полученных формул видно, что при расчете инфракрасно- 
го нагревателя нужно знать удельную энергию излучателей дь 
и коэффициенты облученности. 

Удельная.энергия находится для непрозрачных трубчатых из- 
лучателей, таких, как нихромовые трубки, силитовые, графито- 
вые или вольфрамовые стержни, по формуле 


(4. 14) 


где г — радиус; а $ — шаг излучателей. 
Для цилиндрического нагревателя с числом излучателей № 


2 
М 


После подстановки формула (4.14) принимает вид 


в | 
Г сое Г. (4. 15) 


И 


и 


Для нагревателя с трубчатыми кварцевыми лампами накали- 
вания значение ди удобнее определять по электрической мощ- 
НОСТИ | 


Фа =. (4. 16) 


Удельная мощность излучателя 0, для основных типов труб- 
чатых кварцевых ламп накаливания приведена в табл. 4.15; а 
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коэффициент полезного действия излучателя 1, учитывающий 
потери энергии, в основном, вследствие конвективного теплооб- 


мена колб ламп с окружающей средой, приближенно принимаем 
равным 0,95. 


Таблица 415 


Удельная мощность излучения для основных 
ТИПОВ трубчатых кварцевых ламп накаливания 


Тип лампы Напряжение, Е 
КГ-220-1000 о | 288 
КИО-220-2500 о 00 
КИО-290-2500-2 о р 33 
КИО-220-2500-3 | | А 8 
КИО-380-3550 380 4,70 


Колбы ламп можно считать совершенно прозрачными, хотя в 
действительности они поглощают часть падающей на них лучи- 
стой энергии, но, нагреваясь, отдают ее обратно в виде собствен- 
ного излучения. 

Из формул (4.11) и (4.12) нетрудно найти потребную для по- 
лучения заданных дк.пад ИЛИ дк.а величину ди 


у 4 
Чк.падА — С рк.рФр.косекГ к 


Ю. 
ЕЕ аавыгаа ЗЫ 4.17 
4 е е. | ) 
Чк.аА + Аус; 7; 
а А 4. 18 
Ча (1 Е Ск) А; Ки ) 


Коэффициент облученности 


Коэффициенты облученности — это геометрические характе- 
ристики системы тел, находящихся в лучистом теплообмене друг 
с другом. Их расчет, как правило, сопряжен с громоздкими вы- 
числениями. В рассматриваемой задаче они являются функция- 
ми пяти независимых переменных; четырех радиусов г, Аһ, Ки, 
Юри числа излучателей №. Так как определение коэффициентов 
облученности—наиболее сложная часть расчета инфракрасного 

“нагревателя, то эта задача подробно рассмотрена ниже. 

Благодаря принятым в расчете допущениям, которые сводят 
пространственную задачу к плоской, удается получить удобные 
для практического использования формулы. Если диаметр излу- 
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чателей пренебрежимо мал по сравнению с их шагом, то при 
вычислении коэффициентов облученности можно принять Фки= 
= Фри = 0, тогда у 


В. 
Фер==1 И Фр. (4. 19) 
Кр 

Однако пользоваться этими формулами следует только при 
расчете лампового нагревателя. Непрозрачные излучатели силь- 
но затрудняют лучистый теплообмен между конструкцией и реф- 
лектором, что необходимо учитывать, определяя коэффициенты 
Фкр И Фрк. При допущении о равенстве нулю отражательной спо- 


9 46 07 08 Ри 


Рис. 4.36. К расчету облученности ИЗ- Рис. 4.37. График для опреде- 
лучателя и нагреваемой конструкции ления коэффициента Фи. к 


собности излучателей это нетрудно’ сделать, если известны ко- 
эффициенты фки И фри, показывающие доли излучения конструк- 
ции и рефлектора, попадающие на излучатели. Поскольку излу- 
чатель и нагреваемая конструкция представляют собой 
параллельно расположенные цилиндры различных диаметров с 
расстоянием между осями Ки, то коэффициент облученности кон- 
струкции на одиночный излучатель фки! можно найти по фор- 


муле * 
=== | ( [АЕ 1) ате (41) ры 


[4] == 
К. ИТ 
| 2лР, | \ 


28, -— атс (4 1) И +1 Кен р 

а | | ‚Зара 
е. в | | (4. 20) 
| р) АЕ 

В реальных нагревателях Е Е радиусов В ру И 


излучателя достаточно велико (= “ 2220). Поэтому при `определе- 


* Формула взята из работы Ю. А. Суринова [56]. 
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нии коэффициента облученности конструкции от излучателей 
Фик Последние можно рассматривать как линейные источники из- 
лучения. Тогда из треугольника’ АВО (рис. 4.36) находим 


1 ; 
е = агсвіп 9 А (4. 21) 
л А 
а из свойства взаимности следует 
баі 
Фк, и — Фи.к ТТ ) С 22) 
Ак 
№ 
Фк.и-— Фи, к 9 е 23) 
Кк 


Сравнение результатов, полученных по приближенной фор- 
муле (4.21), с точным решением по формуле (4.20) показывает, 
что для инженерных расчетов точность приближенных формул 


вполне достаточна. Даже при больших отношениях —=0,9 и 


и 


Қ 
очень малых —" = 10 погрешность приближенного метода не пре- 
Е 


восходит 29. График для определения фик приведен на рис. 
4.37. 
Зная Фки, Находим фкр из условия замкнутости. 


Фк.р = = к. и: | | (4. 24) 
Используя свойство взаимности, находим | 
Ю 
5 К 4.95 
Фр.к — Фк.р Р, ( ) 


Следует заметить, что при выводе формул (4.20) и (4.21) 
предполагалось, что лучистому теплообмену между излучателем 
и конструкцией не препятствуют соседние излучатели, Такое до- 
пущение вполне оправдано для цилиндрических нагревателей, 
применяемых при воспроизведении температурных полей в кон- 
струкциях летательных аппаратов, но не приемлемо при расчете 


плоского нагревателя, для которого коэффициент фик нужно вы- 
числять по формуле [9], 


| ЕСЕ ЭРЕН һен 
— г а \2 а $ \2 

ЕВС: ИЖ ЕЕ зани а.д 4.96 
Фак = |1 и! (2) алев ри (2) ||. (4. 26) 


где 4 — диаметр излучателей. 


При определении коэффициента фрр, учитывающего самооблу- 
чение рефлектора, рассмотрим два предельных случая. 
_ 1. Тонкие тел расположены с большим шагом и мож- 


но принять — = 0. ; 
5 
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2. Поверхность радиуса Р№,-|-7, образованная излучателями, 
непрозрачна для лучей, падающих на нее под малыми углами 
рефлектора происходит 

И 


(рис. 4.38), и поэтому самооблучение 
только в кольцевом зазоре, образованном этой поверхностью 


Рис. 4.38. К расчету самооблучения реф- Рис. 4.39. К расчету влияния из- 
лектора лучателей на самооблучение 
рефлектора 


рефлектором. Из рис. 4.39 видно, что это возможно лишь втом 


случае, когда 
л Р 
г 2. Ка еіп У. 


Величину ѕіп ҳ находим из треугольника ВЕО 


Следовательно, для того чтобы не происходило самооблуче- 
ние рефлектора через просветы между излучателями, должно 


удовлетворяться неравенство 


Г л Рр \2 
сан ац 
р “М Р, 


ИЛИ 
ле Т. 
а: || 9 4. 27 


В первом случае, при г=0, коэффициент облученности реф- 
лектора на соосную с ним цилиндрическую поверхность радиуса 
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| , ЮЕ 
Кк равен отношению радиусов этих поверхностей Фф „= 


еч 


ГЕЙ 
коэффициент фррі находим, используя свойство замкнутости: 
Кр = А, 
1 ри. (4. 28) 
р 


Аналогично находим коэффициент фррз во втором случае, 
когда $=<1, подставляя в формулу (4.28) Ю„-г вместо Ах: 


А, а > 
аа. (4. 29) 
К, Ў 


Фрера = 


Р 
Если нельзя принять —=0, но $051, то величину коэффи- 
5 


циента облученности фррз можно найти приближенно путем ли- 
нейного интерполирования 


Г ерен у 
в | АА | : (4. 30) 


Для определения коэффициента облученности рефлектора от 
излучателей фир можно воспользоваться свойством замкнутости, 
если известен коэффициент облученности излучателей нагревате- 
ля от какого-либо одного из них фии: 


Фир = 1 — Фи к Фи и: (4. 31) 


При расчете нагревателя с трубчатыми ламповыми излучате- 
лями коэффициент фии следует полагать равным нулю. 

Учитывая, что радиус излучателей обычно значительно мень- 
ше расстояния между ними, можно, так же как и при определе- 
НИИ Фик, заменить излучатель линейным источником ‘излучения. 
Это допущение сильно упрощает определение коэффициента фии. 
Тогда для плоской задачи, которая рассматривается в настоя- 
щей работе, коэффициент облученности любого тела находится 
как отношение угла 9, под которым линейный излучатель «ви- 
дит» контур сечения облучаемого тела, к 2л 


№ 


Фи.и о 


При определении коэффициента облученности фии все излу- 
чатели, не затененные друг от друга испытываемой конструкцией, 
удобно разбить на две группы: 

— излучатели, которые, частично затеняя друг друга, слива- 
ются, если смотреть ‘на них с оси п-го излучателя, коэффициент 
облученности от которого ищется; число таких излучателей с од- 
ной стороны от й-го будем обозначать буквой «А», 
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— полностью видимые излучатели, для определения коэффи- 
циента облученности которых можно воспользоваться формулой 
(4.21), заменив в ней А, наги №, на 5: 


Фи.и 


1 И Ва 
Сагс —. - (4.39) 
л КУ | 


о Г 
Почти для всех реальных нагревателей отношение — не ПрЕ- 
$ 


г. м Г 
вышает 0,3 и поэтому замена агсѕіп— на — приводит к ошибке, 
$ 5 


меньшей 2, т. е. формулу (4.32) можно упростить 


а (4. 33) 
И 
МЕ == | 
«Ў . 619 с 7" 
ба ) 9 << (0-7) 
"Ф к А 
Е саса сани С 


Рис. 4.40. К определению коэффициента фи. к 


Сравнение с точной формулой 


1 ДЕРГ: 2 $ \2 5 
== —— | агсѕіп-—— -- —— | — 1 — —— 
Фи. | са. 5 ТА а) ТБ 


э Ғ 
также дает хороший результат. Так, например, при — = 0,3, ког- 
5 


да точная формула дает фии=0,3/л, по (4.33) получается резуль- 
тат фии=0,309/х, отличающийся на 3%. 

Угол чел (рис. 4.40), под которым видны «слившиеся» излу- 
чатели, равен 


л фу ф 
о Енес 4. 34) 
рол ( ) № + 9 -- 9 ( | ) 
Для определения углов ри и фик нужно знать расстояния меж- 


ду излучателями. Расстояние между п и и+і излучателями на- 
ходим из треугольника АОВ (см. рис. 4.40) 


и В. ==. (4. 35) 
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Тогда 
РА | 
Флаг == Е = (4. 36) 
Ку 5 №. 


и уравнение (4.34) можно переписать в виде 


ИЕ: 1 1 
а ие 
сл Е рн. ЕЕ те = 

197 ия Ө === 
№ № 


(4. 37) 


Число № не бывает, как правило, меньше 12—16, поэтому 
с: 7 | л 
зіп можно приближенно заменить на ЕА Аналогичная замена 


кл Рл, 
зіп = на ур ведет к значительным погрешностям только в том 


случае, когда велико К, но, во-первых, при возрастании К умень- 
шается роль рассматриваемого члена в формуле (4.37), а, во- 
вторых, А не может быть большим, если № мало. Поэтому фор- 
мулу (4.37) можно значительно упростить 


РЕ № 
С В 


Так как при определении фии следует принимать во внимание 
излучатели, расположенные с обеих сторон от того излучателя, 
коэффициент облученности от которого ищется, то 


ни = т н 
Коэффициент облученности «слившихся» излучателей ра- 
вен 
а #1 з, 
Фа 
М учи 


) 


а остальных, не затененных н конструкцией излуча- 
телей, которые полностью «видны», согласно (4.33) и (4.35) 


т. 
Г 1 
Фил === ——. 
вил л?, п} 
ОЕ И 
" М 


где т — число всех не затененных конструкцией излучателей с 
одной стороны от п-го. 


Окончательно 


т 
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Для определения фии нужно знать два неизвестных пока чис- 


ла: Ки т. 
Число «слившихся» излучателей Е найдем из условия (см. 


рис. 4.40) 
ол Фе Фо 
№ я. 


? 


а принимая во внимание (4.36), получим 


05 06 07 02 ОА 
Рис. 4.41. К определению числа т Рис. 4.42. Номограмма для опре- 
излучателей, не затененных испыты- деления коэффициента Ё 
ваемой конструкцией от п-го излуча- 
теля 


Теперь находим число т излучателей, не затененных нагре- 
ваемой конструкцией. Из рис. 4.41 видно, что 


К, с0з =, (4.40) 


Решать уравнения (4.39) и (4.40) нет необходимости, заметим 
пока лишь, что | 


А, 
В. а м), т= 7, (№), 


и представим уравнение (4.38) в виде 


Р, Г 
а Р, (50: м) — В“: №), (4.41) 
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где 


Номограммы для определения Г, ЖЕ м) и Ё, Е м) 
приведены на рис. 4.42 и 4.43. 


Ёз 


008 


0 20 8 100 №, /= 


Рис. 4.43. Номограмма для определения коэффициента Ё; 


Цилиндрический нагреватель без рефлектора 


Инфракрасные нагреватели с рефлекторами, выполненными 
из материалов с высокой отражательной способностью, широко 
применяются при тепловых статических испытаниях. Методика их 
теплового расчета изложена выше. Рефлектор позволяет сильно 
повысить как коэффициент полезного действия нагревателя, так 
и плотность создаваемого им лучистого потока, но одновременно 
усложняет нагружение конструкции и наблюдение за ее поведе- 
нием во время эксперимента. Поэтому иногда применяются и 
нагреватели без рефлектора, которые будем называть открыты- 
ми. Формулы для их расчета легко получить из уравнений (4.5), 
{4.7), (4.9), (4.11) и (4.12), полагая С =0: 


ела" Фи.к? (4. 1а) 
о о 2 , 
Чк.а — Чи в ( НЕ С) нЕ 0х1 к. (4. 12а) 
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Индекс «о» вверху указывает, что величина относится к от- 
крытому нагревателю. Коэффициент облученности фик по-преж- 
нему находим из рис. 4.37. 


Плоский нагреватель 


Плоский нагреватель является, очевидно, предельным случа- 
ем цилиндрического, когда Е = и: 


== Фи.р» 0 И Фи.к — Фк.и 


Фк.р = Фр.к» 


ла. 
Тогда из (4.5), (4.7), (4.9), (4.11), (4.12) и (4.13) следует 


7А Под == (4,Ү -- С оф. рЗо ЕР}; (4. | 16} 

ЭГ | ЕЕ Е г 

Па == [9 (1 — Ск) у — Азов]; (4. 196) 

ь 7 р 

Чр.а — А [Ч а. к 9 Е ОВ 5) Фк Ф осо Гк] . (4. 136) 

где | 
5 С О 
= | — Софк.р; 


т=(14- СФ, р) Ф Фи.к 


Коэффициент облученности фкр для плоского нагревателя вы- 
числяем по формуле 


а коэффициент фик находим по графику на рис. 4.44, построен- 
ному по формуле (4.26) 


о 
Т = 0,5 ( ан Ск) Чи — суе Г. 


Определение температуры рефлектора 


Уравнения (4.13) и (4.136) позволяют определить плотность 
теплового потока, аккумулируемого рефлектором, зная которую 
можно составить для рефлектора уравнение теплового баланса и 
вычислить его температуру. При приближенной оценке темпера- 
туры рефлектора можно не учитывать теплообмен с воздухом 
на его внутренней, обращенной к излучателям поверхности. 
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> 


Тогда для металлического рефлектора, перепад температуры по 
толщине которого можно считать равным нулю, получим 


Фра ор И (Тр Т.) (4. 42) 


Здесь є, — излучательная способность внешней поверхности 
рефлектора, а Ар — коэффициент теплоотдачи от этой поверхно- 


0 0 20 3002,87? 


Рис. 4.44. График для опреде- Рис. 4.45. Номограмма для оп- 
ления коэффициента фи. к . ределения температуры реф- 
лектора Г} 


сти при естественной конвекции. При расчете нагревателя этол 
коэффициент можно приближенно принимать не зависящим от 
температуры рефлектора и равным Й»=8-10-3 кВт/(м?-град). Но- 
мограмма для определения температуры рефлектора, построен- 
ная по уравнению (4.42), приведена на рис. 4.45. 


Порядок расчета инфракрасного нагревателя 


Задача о тепловом расчете инфракрасного нагревателя сво- 
дится обычно к определению его геометрических параметров г, 
Ки, Ар и числа излучателей № по заданным: 

— плотности падающего лучистого потока дк.пад; 

— радиусу нагреваемой конструкции, если она не плос- 
кая, Ак; 

— отражательным способностям конструкции Ск и рефлек- 
тора ©. 

— степени черноты ги и температуре излучателей Ги или их 
удельной мощности и. 

Величину дкпад находим как частное от деления заданной. 
программой испытаний максимальной величины плотности пог- 
лощаемого потока дгшах На поглощательную способность кон- 
струкции А.. Тот факт, что определению подлежат четыре вели- 


ра 


чины, сильно затрудняет использование формул (4.11), (4.12) и 
(4.13) при проектировочном расчете нагревателя. 

Значительно проще формулы для открытого нагревателя. Ими 
и следует воспользоваться при предварительном выборе пара- 
метров нагревателя с рефлектором, принимая во внимание, что, 
как показывают расчеты, рефлектор с отражательной способно- 
стью Съ= 0,8—0,9 увеличивает плотность падающего на конст- 
рукцию теплового потока примерно в 2 раза. Поэтому в первом 
приближении можно считать * 


Чк.пад — 2 клад == 29, =. Фи.к. (4. 43 } 


к 


После предварительного выбора параметров нагревателя не- 
обходимо выполнить расчет по более точным формулам (4.11), 
(4.12) и (4.13) и, если потребуется, уточнить эти параметры. 
Расчет следует начинать с определения удельной энергии излу- 
чателей по одной из формул (4.14), (4.15) или (4.16) в зависи- 
мости от типа нагревателя. Затем находим коэффициенты облу- 
ченности. Для цилиндрического нагревателя с рефлектором их 
следует определять в таком порядке. Коэффициент фик находим 
по графику рис. 4.37, коэффициент фкр — по формулам (4.23) и 
(4.24), фрк — по (4.25) и фир — по формулам (4.31) и (4.41) с 
использованием номограмм рис. 4.42 и 4.43. Прежде чем вычис- 
лять Фрр, находим 5 по формуле (4.27) и, если $ <1, использу- 
ем для определения Фр.р формулу (4.29), а при 521 — формулу 
(4.30). 

Для ламповых нагревателей, у которых диаметр излучателя 
очень мал по сравнению с шагом, коэффициент фкр= 1, а фрь 
определяем по формуле (4.19), фр» — по формуле (4.28), а фир= 
=1— Фик. 

После определения коэффициентов облученности вычисляем 
по (4.5), (4.7) и (4.9) безразмерные величины Л, у и Д,, а затем 
по формулам (4.11), (4.12) и (4.13) определяем искомые плот- 
ности тепловых потоков, а по номограмме рис. 4.45 находим ве- 
личину Г... 

Пример. Определить плотности потоков энергии, падающей на нагревае- 
мую конструкцию и аккумулируемой рефлектором, если заданы Ар=725 мм; 
Ю=625 мм; Юк=500 мм;. г=17,5 мм; №24: Ти=1300 К; ви=0,85; Гк=800К; 
Ск=0,2; Ср,=0,82; 20,85. 

Прежде всего вычисляем ди по (4.15) 

17,9: 


24 
ви == 5,7- 101040,8 13004 == 93 кВт/м. 
629 


* При очень малом шаге излучателей 5=(4--6)г лучше принять дк.пад== 
о 
= 1,509; лал а при Ср<0,8 формула (4.43) не пригодна даже для прикидочного 
‚ расчета. 
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Затем определяем коэффициенты облученности 
| Фи,к==0,295 (см. рис. 4.37). 
По формулам (4.23) и (4.24) находим 


17,524 
е —=1—-0,295 ————— = 05795 
Фк.р 500 
а затем, согласно (4.25) 
500 
— 0, 75 ——— = 0,92, 
Фр.к 795 


Коэффициенты А; и Р› определяем по номограммам рис. 4.42 и 4.43 
И 
= 35,7) 


я 
ИО 0 
а по формуле (4.41) 
| Ф еВ егт. 
оО 
Используя (4.31), получаем 
Фи.р=1=0,295—0,15=0,555. 


Прежде чем определять фр.р, найдем $ по формуле (4.27) 


—- 


л.625 А [55 2 


ыы мой 
17,5 А 


Так как $21, то Фр.р следует вычислять по формуле (4.30) 
625 - 17,5 — 500 


725 — 500 — 
| 2,24 


РЕ = 0,223. 
Из (4.5) и (4.7) находим 
А = 1—0,82 (0,223—0,2:0,75:0,52) =0,881, 
у=0,82 (0,52 · 0,555— 0,223 . 0,295) 0,295 = 0,477. 


Теперь по формулам (4.11) и (4.13) вычисляем 


625 
НЕР 602 07820, 020807. 10 оуб роя 
Я к.пад = 0.881 — 70 кВт/м2, 
625 500 
93 2 (0, ‚555 + 0,2.0,295.0,75) +0, о 5 .5,7.10—11.0,8.8004 
Яра = а а а ае са ВЫ аас 


0,881 
Хх (1— 0,82) = 11,7 кВт/м, 
Г, = 657 К (см. рис. 4. 45) 


> 


Нагреватель конечных размеров 


До сих пор в работе рассматривался нагреватель с плотно- 
стью падающего лучистого потока, одинаковой во всех точках 
нагреваемой поверхности, т. е. однородный нагреватель беско- 
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нечной длины. В то же время все реальные нагреватели имеют 
конечную длину и у их краев может иметь место значительное 
падение дкпад. Так, например, при одинаковой длине нагревате- 
ля и испытываемой конструкции плотность лучистого потока в 
крайней точке конструкции будет в 2 раза меньше, чем для бес- 
конечного нагревателя. 

Рассмотрим сначала открытый нагреватель. Изменение плот- 
ности падающего лучистого потока на его краю легко найти, если 
принять по-прежнему, что температура всех излучателей оди- 
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Рис. 4.46. К расчету плотности падающего лучистого потока 
вблизи от края инфракрасного нагревателя 


накова и не изменяется по их длине. Тогда достаточно рассмот- 
реть лучистый теплообмен между двумя параллельными полоса- 
ми единичной ширины, одну из которых будем для удобства 
изложения называть нагревателем, а другую— конструкцией. Лу- 
чистый поток, падающий от элемента нагревателя х; на элемент 
конструкции 4х», равен (рис. 4. 46) 


м 
9— Е, 2° хах, 
о 


где Е„ — лучеиспускательная способность нагревателя в направ- 
лении нормали, а о — расстояние между рассматривае- 
мыми элементами, которое равно 
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Иж Н" и ое. 
С Г х? + Н? 


Здесь Н — расстояние от нагревателя до конструкции. Плот- 
ность падающего лучистого потока в крайней точке конструкции 
В равна | 


0 
впал = Ё, \ ва. . | (4. ДА) 
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Для определения Ё, воспользуемся уравнением бесконечного 
нагревателя 


+4- оо 
: я 
— Е Н? ыы РЕБЕ. 
Ч к.пад В \ (х2 -- нз)? Ы 
откуда 
2н 
25Р гры Ч к.пад: (4. 45) 
л 
Подставляя (4. 45) в (4.44), получим 
, р 
РС 7 
Ч в пад — Чк.пад х ре нз)? . 2 
Выполнив интегрирование, находим 
е 1 Ет 
йв = + —— 2 (аго? 5 =) (4.46) 


Ч в пад 


где р пад =: — относительная плотность падающего лучи- 
к.пад 


стого потока в крайней точке В нагреваемой ‘конструкции; 
б 
т: — относительное перекрытие конструкции инфракрасным 


нагревателем. 


Рис. 4.47. Изменение плотности 

Чв пад падающего лучистого по- 

тока вблизи края инфракрасного 
нагревателя 


Зависимость @внад ОТ № приведена на рис. 4.47. Из него вид- 
но, что для предотвращения значительного падения плотности 
лучистого потока на краю конструкции необходимо перекрытие 
0—0. 

Пользуясь формулой (4.46), можно найти уменьшение плот- 
ности падающего лучистого потока в точке 2 напротив стыка из- 
лучателей (рис. 4.48), которые устанавливаются с зазором а. 
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Рассмотрение опять начнем с открытого нагревателя. Определим 


9 
сначала относительную плотность потока 9р нах = 2" для точки 


к.пад 


нагреваемой поверхности, расположенной на расстоянии а/2 от 
конца излучателя, в предположении, что она не зависит от на- 
личия соседнего излучателя. Затем, пользуясь методом суперпо- 


Рис. 4.48. К определению плотности лучистого потока напротив 
стыка излучателей 


зиции (наложения), умножим полученный результат на 2 и най- 


дем величину дрпад напротив стыка излучателей, установленных 
с зазором а, 


5 
= 1 а | Н , 
== | — —— { 2 агсіо —-- ——————— |. 4.47 
Ч р пад п 5 он ' д 19 \ ) 
2н | 
Расчет, выполненный по этой формуле, показывает, что при 
а 
н падение плотности падающего лучистого потока на 


стыке излучателей превосходит 304. Применение такого нагре- 
Е а. 

вателя в большинстве случаев нежелательно. Если т. 0,25, то 

можно, не внося больших Р принять 


а. 
Н 2Н 


атсїс 


а \? А а о 
и считать == малой величиной по сравнению с единицей. 
Тогда из формулы (4.47) следует 
Чр пад 2 | — 0,644, Е 48) 
— а е 
где ет он зазор между излучателями. Для от- 


крытого нагревателя под Н следует понимать расстояние от на- 
греваемой поверхности до оси излучателя. 
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При рассмотрении характера распределения плотности падаю- 
щего лучистого потока на краю закрытого нагревателя необходи- 
мо учитывать лучистые потоки не только от излучателей, но и от 
рефлектора, причем в общем случае задача усложняется взаим- 
ной зависимостью между (рәф и Окэф. Получить простую форму- 
лу для оценки двпад закрытого нагревателя не удается. Однако, 
если принять во внимание сделанное выше замечание о том, что 
обычный рефлектор увеличивает плотность падающего лучистого 
потока нагревателя примерно в 2 раза, можно рекомендовать ис- 
пользование зависимости рис. 4.47 и формулы (4.48) для оценки 


О в пад И др пад закрытого нагревателя, полагая 
гк 
2 


где Ни — расстояние от нагреваемой поверхности до оси излуча- 
теля, а Н — расстояние от нее до рефлектора. 

Для цилиндрического нагревателя Ни=А„—КЮк и Нь=А— Р, 
откуда 


Н = 


) 


сй, Кр + Аи— 2Кр 


е) 


Расчет при нестационарном температурном режиме 


Описанный выше метод непригоден для расчета инфракрас- 
ных нагревателей при нестационарных температурных режимах, 
в которых они обычно работают при воспроизведении темпера- 
турных полей в конструкциях летательных аппаратов с малой 
продолжительностью полета. Нетрудно, однако, составить систе- 
му уравнений для расчета нагревателя на ЭВЦМ и без допуще- 
ния о стационарности процесса теплообмена. Все остальные при- 
нятые ранее допущения сохраняются. Уравнения теплового ба- 
ланса для излучателей, конструкции и рефлектора имеют вид: 


КА 
БО 


Р о. Е. (0, == (0 == 0; (4. 49) 
Сн 5 аде Е 0 Е" Сл == 0, 
где и — удельная (на единицу длины нагревателя) 


мощность, подводимая к излучателям; 

Оик, Оири Орк — потоки энергии, поступающие соответственно 
от излучателей в конструкцию и рефлектор в 
от рефлектора в конструкцию; 

Он — тепловой поток от обшивки внутрь конструк- 
ЦИИ: 

О» — тепловой поток от рефлектора в окружающую 
среду (охлаждение рефлектора). 


| 


Тепловые потоки, идущие на изменение теплосодержания тел, 
находим по формулам: 


ть. 
Ог МУ, сиу 


Ок = И. ая 


Ор= 9272, 


тет 


\ 
г (4. 50) 
9 


где [и -- площадь поперечного сечения излучателя; 
дки бр — толщины обшивки испытываемой конструкции и реф- 


лектора. | 
Подставляя (4.50) в (4.49), получим систему уравнений: 
ТЕЕ \ 


ри МЕ. ( 8587 С.р) 
А 1 
—==- та о 


45 _ ПА ВкскбЕ | 
ат, К 1 | 
) 


(4. 51) 


О р 7 О ти О 


Теплопередача излучением от тела «1» к телу «2» определя- 


ется разностью 
Ц: >= С) Фаз е (0 Ф: 


Подставляя в эту формулу известные эффективные лучистые 


потоки ()к эф, Орэф [см. формулы (4.4)], Оһәф= Әһ (Си=0), нахо- 
ДИМ 


ат — 2лРрдрсрор 


С, 
к, Р Ри. кА — Фк, ное [Фи.рФр. к СУ Во. С Фр. м = 
27А, 
— 1 ее, из 
0) 2д А 4 
С з= сч ЕБЕ Фр. И Ср ($ Фи. р-НФи.кФ ктк. о )] БЫ А бе кофр Ср» 


03 (Фи.рФ гр. «Ср а. ктк.р Фк. р $ гр.: 5) 
2лР, 
КЕ Фок С и ао Г.о [1 а Ср (Ф Фк, 9 ГВ,ру )]. 3 52) 


Приближенная оценка (ьһ может быть сделана на основании 
результатов расчета температурных полей в конструкции, а теп- 
ловой поток @» в случае отсутствия принудительного охлажде- 


ния рефлектора и перепада температур по его толщине находит- 
ся по формуле | | 


О. =2лР, [#,(Т,—Т)-- зозрГь]. 
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Коэффициенты облученности, входящие в уравнение (4.52), 
определяются по формулам (4.19) — (4.41) и по графикам рис. 
4.37, 4.42 и 4.43. 


4.4. СИСТЕМЫ РЕГУЛИРОВАНИЯ ЭЛЕКТРИЧЕСКОЙ МОЩНОСТИ 


Электроснабжение испытательных установок, оснащенных ин- 
фракрасными `нагревателями, осуществляется от источников по 
стоянного или переменного электрического тока регулируемой 
мощности. При тепловых статических испытаниях могут быть 
использованы разнообразные источники питания, однако есть 
общие требования, которые должны быть удовлетворены привы- 
боре той или иной системы электроснабжения. Вот основные из 
НИХ. 

1. Должно быть обеспечено плавное регулирование электриче- 
ской мощности от нуля до номинального значения.“ 

2. Должно быть обеспечено многозонное управление нагре- 
вом. Число независимых зон регулирования электрической мощ- 
ности определяется в зависимости от вида испытываемого объ- 
екта и требований к точности воспроизведения температурных 
полей. | 

3. Рабочие напряжения на нагревателях не должны быть 

очень высокими (не выше 400 В, если не наложено каких-либо 
дополнительных ограничений, связанных со спецификой конкрет- 
ных испытаний). Следует иметь в виду, что очень низкие рабо- 
чие напряжения усложняют новою систему, делая ее 
громоздкой. 
_ 4. Предпочтение следует отдать малоинерционным системам 
регулирования электрической мощности. При выборе той или 
иной системы регулирования необходимо провести анализ воз- 
можностей выполнения требуемых программ нагревания по тем-' 
пу нагрева. 

‘5. Полная мощность систем электроснабжения должна в 1,5— 
2 раза превышать значение максимальной. мощности, потребной 
для нагревания конструкции. Мощность определяется размера- 
ми и режимом нагревания испытываемых конструкций и нахо- 
дится расчетным путем. Коэффициент запаса мощности обус- 
ловлен потерями мощности при испытаниях, невозможностью 
полного использования мощности при зонном нагревании и не- 
обходимостью иметь резерв мощности для регулирования про- 
цесса нагревания. 

6. Должна быть обеспечена надежная работа источника ре- 
гулируемой мощности в течение всего цикла испытаний. Поэто- 
му важным параметром, который надо принимать во внимание 
при выборе источника питания, является длительность непрерыв- 
ного эксперимента. 


Практически допускается начало регулирования от 059/, номинальной 
мощности. | 
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7. Система электроснабжения должна допускать ручное уп- 
равление и иметь стандартные выводы для автоматического ре- 
гулирования мощности. 

8. Система электроснабжения должна выдерживать кратко- 
временные перегрузки, вызываемые коротким замыканием, неиз- 
бежным в момент разрушения конструкции. 

При тепловых статических испытаниях используется ряд си- 
стем регулирования электрической мощности, основные из кото- 
рых перечислены ниже с указанием отдельных достоинств и не- 
достатков. 


\ 
Шины питания 


== === Шины возбуждения’ 
ВЕЗЕТ ЗЕЕ ЕСПЧ ЕТ 


Го | ВЫШЕ © 
= о | НИЖЕ $ 


Мотор Генератор 


К нагредателям 
0-220 В 


Рис. 4.49. Принципиальная схема машинного преобразователя 


1. Автотрансформаторы. Регулирование мощности 
осуществляется путем механического перемещения вторичной 
обмотки. Автотрансформаторы надежны и просты в эксплуата- 
ции, допускают длительную непрерывную работу, удобны для 
проведения работ небольшого масштаба. Недостатком является 
большая инерция и, как следствие, трудность автоматизации про- 
цессов управления нагревом и большие габариты агрегатов. 

2. Машинные преобразователи. Машинные преоб- 
разователи состоят из двигателя переменного тока и генератора 
постоянного тока с независимой обмоткой возбуждения (рис. 
4.49). Изменением силы тока в цепи возбуждения регулируется 
э.д.с., подаваемая к нагревателям. Для регулирования э.д.с. ис- 
пользуется реверсивный двигатель и регулировочный реостат 
(реохорд), включаемый в цепь возбуждения генератора после- 
довательно с его обмоткой возбуждения. 

Основным достоинством машинных преобразователей являет- 
ся питание нагревателей постоянным током, что значительно сни- 
жает наводки на измерительную аппаратуру. Недостатками яв- 
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ляются громоздкость и невозможность использования при дли- · 
тельных непрерывных испытаниях. 

3. Магнитные преобразователи. Регулирование 
электрической мощности осуществляется путем изменения маг- 
нитных свойств сердечника током управления (рис. 4.50). Отсут- 
ствие механически перемещаемых частей повышает надежность. 
работы и обеспечивает возможность длительных непрерывных 
испытаний. Устройства просты в экс- 
плуатации и имеют сравнительно 
низкую инерционность (постоянная 
времени в пределах 0,1—2 с). К не- 
достаткам следует отнести громозд- 
кость оборудования и наличие зна- 
чительного нерегулируемого началь- 


ного участка (по напряжению до 
25% Оном) ё 


Шины питания 
<) 


Инфракрас- 
ный нагре- 
ёптель 


4. Ртутные выпрямители. т 
Блоки на ртутных вентилях с се- | 
точным управлением выполняются, Пульт 
как правило, по выпрямительным РЕЗЕ ЕЕ 
схемам, т. е. имеют выход постоян- · 
ного тока. Основными достоинст- Рис. 4.50. Принципиальная 
вами являются малая инерция (си- схема магнитного преобра 
стема практически безынерционная) А 


и то, что питание нагревателей осу- | 
ществляется постоянным током. Недостатки — выход тока высо- 
кого напряжения, большие габариты оборудования и сложность, 
эксплуатации. 

о. Игнитронные преобразователи. Игнитронные 
преобразователи проектируются, как правило, по схемам встреч- 
но-параллельного включения игнитронов (рис. 4.51). Управление 
таких схем осуществляется или по принципу изменения скваж- 
ности путем замыкания и размыкания цепи поджига с помощью, 
силового реле, или по принципу фазового управления с помощью. 
тиратрона или тиристора, включенного в цепи поджига. 

Практическая безынерционность, хорошая перегрузочная спо- 
собность и малые габариты оборудования являются основными 
достоинствами игнитронных преобразователей. К недостаткам 
следует отнести необходимость водяного охлаждения и периоди- 
ческой формовки при перерывах в работе свыше месяца. 

6. Тиристорные преобразователи. Схемы включе-. 
ния и управления аналогичны схемам игнитронных преобразова- 
телей, только вместо игнитрона (ртутной лампы) используются: 
кремниевые управляемые вентили. | 

Достоинства: практическая безынерционность, малые токи: 

управления, небольшие габариты и долговечность. Недостатки: 


Глубина регулирования зависит от сопротивления нагревателей. Она 
тем меньше, чем выше сопротивление. 
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‘требуют специальных защитных мероприятий, так как не допус- 
кают даже кратковременных перегрузок, чувствительны к повы- 
шению температуры (выходят из строя при температурах выше 
383 К). — 

Управление нагреванием может осуществляться как вручную, 
так и автоматически. Ручное управление применяется в тех слу- 
чаях, когда процесс нагревания медленный, с плавным нара- 
станием температуры, и осуществляется следующим образом. 
Кривая температур (тепловых потоков) предварительно нано- 


Фазовый Сигнал 
регуля- 
тор |Упрабления 


Шины питания 


Инфракрасный нагреватель 


Рис. 4.51. Принципиальная схема игнитронного преобразо- 
вателя 


сится на ленту самопишущего прибора и затем на этот же уча- 
сток ленты в процессе испытания производится запись показаний 
контрольных термопар (датчиков потока). Экспериментатор, ре- 
‚гулируя подаваемую электрическую мощность, добивается сов- 
падения действительной температуры (теплового потока) с за- 
данной. 

Автоматическое управление может осуществляться двумя спо- 
собами: с помощью программного автомата с обратной связью 
и с помощью простейших регуляторов без обратной связи. На 
рис. 3.12 приведена одна из возможных схем программного ав- 
томата, основанного на принципе сравнения задаваемой темпера- 
туры (теплового потока) и фактически получаемой. Схема управ- 
ления нагреванием с помощью регулятора без обратной связи 
представлена на рис. 4.52. При регулировании по этому способу 
заранее на образце отрабатывается программа работы регулято- 
ра мощности, обеспечивающая заданное изменение температуры 
(теплового потока). Затем она вводится в блок задания про- 
граммы. При испытании производится лишь регистрация факти- 
чески полученной температуры. Этот способ применим только 
при стабильных характеристиках регулятора мощности и нагре- 
вателя. 


182 


Следует отметить, что вопросы, связанные с разработкой ме- 
тодики автоматического управления и оборудования, применяе- 
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Регулятор блок задания 
мощности программы 


Рис. 4.52. Блок-схема управления нагреванием с 
помощью регулятора без обратной связи 


мого для этих целей, представляют большой интерес и требуют 
специального рассмотрения, но оно не входит в задачи данной 
КНИГИ. | 


4.5. УСТАНОВКИ КОНВЕКТИВНОГО НАГРЕВА 


Для создания стационарных температурных полей при ис- 
следовании длительной или кратковременной прочности натур- 
ных конструкций или их агрегатов используются термокамеры. 
Нагревание конструкций в термокамерах осуществляется кон- 
вективной теплоотдачей от движущегося с небольшой скоростью: 
горячего воздуха (У=2—5 м/с) и лучеиспусканием от нагретых: 
стенок камеры. Для нагревания воздуха используются электри-- 
ческие воздухоподогреватели. Циркуляция воздуха осуществля-- 
ется по замкнутому контуру: вентилятор — воздухоподогрева- 
тель — камера — вентилятор. Поддержание нужной темпера- 
туры в термокамере производится путем регулирования: 
электрической мощности, подаваемой в воздухоподогреватель.. 

Выбор геометрических размеров и формы камеры определя- 
ется в основном габаритами и конфигурацией испытываемых. 
конструкций и видом нагружения. В тёх случаях, когда конст- 
рукция не нагружается внутренним давлением и повышение 
давления в камере исключено, удобнее использовать термокаме- 
ру прямоугольного сечения. При испытаниях герметических от- 
секов с внутренним давлением следует использовать термокамеру 
круглого сечения. | 

Конструкция термокамеры должна удовлетворять следующим 
требованиям. 
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1. Поле температур внутри термокамеры при установившем- 
ся режиме работы должно быть равномерным. В незагруженной 
камере разность температур в различных точках более +5° не- 
желательна. 

2. Должна быть обеспечена возможность регулирования мощ- 
ности нагревателя. | 

3. Стенки камеры и воздуховоды должны быть теплоизоли- 
рованы. 


Рис. 4.53. Термокамера прямоугольного сечения 


4. Для перевозки объекта и ведения монтажных работ долж- 
ны быть предусмотрены подъемно-транспортные приспособления. 

о. Должны быть предусмотрены стационарные выводы изме- 
рительной проводки. 

б. Термокамеру желательно изготовлять разборной. 

На рис. 4.53 представлена термокамера прямоугольного се- 
чения, которая собирается из отдельных взаимозаменяемых па- 
нелей.* Размеры термокамеры в зависимости от габаритов ис- 
пытываемой конструкции могут изменяться за счет увеличения 
или уменьшения числа устанавливаемых панелей. 

Нагревание воздуха осуществляется в электрическом подо- 
гревателе при прохождении его между раскаленными нихромо- 
выми спиралями, намотанными на керамические трубки. Регу- 
лирование нагрева ведется за счет изменения подаваемой на 


* Конструкцию камеры разработали А. Г. Рябоконь, А. К. Покровский 
А Д рА 
Г. Г. Гоманов, А. А. Милованов, А. Г. Филявич. 
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спирали электрической мощности. При отсутствии источника с 
плавным регулированием мощности можно вести ступенчатое ре- 
гулирование. В этом случае воздухоподогреватель делается из: 
нескольких секций (6—12) и изменение температуры произво- 
дится за счет включения или отключения отдельных секций. 
Горячий воздух подается в термокамеру через перфорирован- 
ный пол, что позволяет получить внутри нее равномерное поле 
температур. Далее по воздуховоду он поступает обратно в по- 
догреватель и цикл повторяется. Для уменьшения потерь тепла 
стенки камеры, воздухоподогреватель и воздуховоды теплоизоли- 
рованы. В табл. 4.16 приведены некоторые теплофизические 
_ характеристики основных теплоизоляционных материалов, ис- 
пользуемых в термокамерах и других нагревательных установ- 
ках {41]. 


Таблица 4.16 


Теплофизические характеристики материалов, 
применяемых в нагревательных установках 


Поз Предельная 
температура! Коэффициент теплопроводности 
Блатериащ и применения \, Вт/(м:град) 
т К 
| 
Асбестовая бумага | 825—-953 773 0,971--0,000186 (Т, К 273). 
Асбестовый картон | 1000-—-1200 873 0,157-+0,000186 (Т, К 273) 
Асбестовый  шнур| 10—380 — 0,1279—0,000151 (Т, К--273) 
© 3—25 мм кг/м | 
Асбестовое волокно 400 | 723 0,0814—-0,000127 (Т, К--273} 
Вата стеклянная 190 7298 0,0512+- 0,0593 (Т, К-—273) 
Войлок авиацион- 250 363 0,03256 
НЫЙ 
Глина 1300—2000 1973 0,6967—0,9304 (Т К—273) 
Динасовые изделия 1900 1973 0,814-+0,000377 (Т, КҚ—273) 
Минераловатные 300 873 0,09885 
изделия ФМВ 
Пеностекло 400 073 0,124—-0,1604 при 343 К 
Углеродосодержа- |1200—1400 2273 11,63 
щие огнеупорные из- 
делия 
Шамотные изделия 1900 1973 0,837-+0,000581 (Т, К 273} 


Движение нагретого воздуха по замкнутому циклу и хорошая 
теплоизоляция позволяют получить достаточно высокий коэффи- 
циент полезного действия камеры. В табл. 4.17 приведены техни- 
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Таблица 417 
Основные характеристики термокамер 


Р БЕНИШИНИИНИНИНИНИИИШИШИШИИИИИИЦИЦИШЦИШИШИШИНИШИШИШИШИИИШИНННННННННННННЦ 


| Термокамера Термокамера 
Характеристика прямоуголь-| круглого 
ного сечения сечения 


Геометрические размеры в м: 


длина 10 3,45 
высота 4 . Диаметр 2,9 
ширина 4.,3 
Мощность электронагревателя в кВт 280 216 
Число секций | | 10 4. 
Мощность одной секции в кВт 25—30 04 
Максимальная температура в К 613 723 
Время выхода на максимальную температуру 180 90 


при нагреве пустой камеры в мин 


Мощность электропривода в кВт 44 | 20 


ческие характеристики одной из термокамер прямоугольного се- 
чения. 

Для охлаждения камеры предусмотрена система труб и за- 
слонок, которая позволяет продувать через камеру холодный воз- 
дух. Вентилятор и воздухоподогреватель устанавливаются в от- 
дельном помещении, что значительно улучшает условия работы 
обслуживающего персонала. Камера устанавливается на силовой 
раме в виде портала. Испытываемая конструкция крепится к 
силовым элементам, которые также установлены на опорной 
раме и введены внутрь термокамеры через люки на нижней па- 
нели. Рычажная система для нагружения конструкции разме- 
щается, в основном, внутри термокамеры, что позволяет умень- 
шить количество прорезей в панелях потолка. Наблюдение за 
поведением конструкций при испытаниях и киносъемка произ- 
водятся через застекленные термостойким стеклом люки в бо- 
ковых и торцевых панелях. В термокамере предусмотрены тер- 
мостойкие разъемы для измерительных проводов, от которых 
идут стационарные трассы к приборным щитам. Завозка конст- 
рукции в термокамеру осуществляется через торец, для чего 
торцевые панели снимаются. Термокамера прямоугольного се- 
чения не рассчитана на внутреннее избыточное давление, поэто- 
му в ней не допускается испытание конструкций с повышенным 
внутренним давлением. 

Для проведения испытания герметических кабин и баковых 
отсеков может быть использована цилиндрическая термокамера 
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‚ круглого сечения (рис. 4.54), принцип действия которой анало- 

гичен принципу действия описанной выше термокамеры. Отличие 
заключается лишь в том, что цилиндрическая термокамера снаб- 
жена силовой оболочкой, способной выдерживать значительные 


Рис. 4.54. Термокамера круглого сечения 


внутренние давления. Технические характеристики одной из тер- 
мокамер круглого сечения приведены в табл. 4.17. 

Для моделирования аэродинамического нагрева с использо- 
ванием конвективного теплообмена может быть рекомендована 
дозвуковая аэродинамическая труба с предварительным по- 
догревом потока, принципиальная схема которой приведена на 
рис. 4.55. Моделирование условий полета по тепловым режимам 
обеспечивается путем регулирования температуры и скорости по- 


выброс 
доздуха 


Рис. 4.55. Принципиальная схема установки для моделиро- 
вания аэродинамического нагревания: 


1—регулятор расхода воздуха: 2—подогреватель; 3—рычажная система; 
4—испытываемое изделие; 5—рабочая часть трубы; 6—регулятор нагре- 
вания 


тока воздуха по времени. Воспроизведение нагрузок на лета- 
тельный аппарат осуществляется аналогично обычным статиче- 
ским испытаниям, т. е. распределенная по поверхности аэродина- 
мическая нагрузка заменяется системой малых сосредоточенных 
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сил, которые посредством рычажных систем, расположенных вне 
потока, сводятся к одним или нескольким равнодействующим, 
где и создается нагрузка с помощью силовозбудителей. 


Испытания на прочность элементов конструкций и материа- 
лов, исследование аэроупругих явлений, изучение поведения си- 
стем теплозащиты в условиях, моделирующих сверхзвуковой по- 
лет, могут проводиться в сверхзвуковых аэродинамических тру- 
бах с относительно большими габаритами рабочих камер и 
рабочих частей. 


На рис. 4.56 приведена схема гиперзвуковой аэродинамиче- 
ской трубы, имеющейся в отделении испытаний конструкций на- 


о 


гаса ана со 
| | 
Ра] В’) 
ИЕ -с21 я 2 
=) ВНЕ == 000 | Е: НЭ» д 
/ я 2 
1 2 9 4 5 6 Я 8 


Рис. 4.56. Принципиальная схема гиперзвуковой аэродинами: 
ческой трубы: 
1—диффузор; 2—камера смешения; 3—эжектор; 4—сверхзвуковой диф- 


фузор; 5—:рабочая камера; 6—сопло; 7—к эжектору; б—камера сгора- 
ния: 9—баллоны с воздухом 


учно-исследовательского центра имени Лэнгли в США и пред- 
назначенной для исследования поведения конструкций и систем 
теплозащиты при гиперзвуковых скоростях [66]. Диаметр рабо- 
чей камеры этой трубы равен 7900 мм, а диаметр ядра потока — 
2440 мм, Испытываемая конструкция устанавливается в рабочей 
части и крепится к хвостовой державке. Максимальный диаметр 
испытываемой конструкции с острым носком равен 1020 мм, а с 
затупленным — 610 мм. Воздух из баллонов подается в камеру 
сгорания и к эжектору. Подогрев потока осуществляется за счет 
сжигания в нем газообразного этилена с вдуванием кислорода 
при высоком давлении. Рабочей средой служит смесь газов 
(азот, кислород, углекислый газ, водяные пары), получающихся 
при сгорании топлива. Продукты сгорания, расширяясь в осесим- 
метричном, жестком (фиксированной геометрии) сопле, диаметр 
критического сечения которого равен 142 мм, приобретают ско- 
рость, соответствующую М=7. Тепловая мощность потока 
108 кВт. Из рабочей части газ отводится в атмосферу через 
диффузор. Возможные режимы работы трубы даны в табл. 4.18. 
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| Таблица 4.18 
Возможные режимы работы гиперзвуковой аэродинамической трубы 


Давление торможения | даН/см? 14,3 1458 286 286 
Температура торможе- К 1390 2500 1390 2500 
НИЯ 
Энтальпия кВт /дан 1670 3100 1670 3100 
Число М Е Т, 6,8 | 58. т.т 6,8 
Скорость ИЕ 1610 = 2880 1610 | во | 29° 2380 
Статическое давление | даН/см2 0,0013 0,0015 0,026 а 0,031 
Статическая темпера- К | 116 |= п 325 
тура | 
Статическая плотность | даН/мз |0,32:.10—2|0,179.10—2| 6,30.10—2| 3,57:10—2 
Динамическое давление! даН/м2 518 518 10350 10350 
Число Рейнольдса 0,65.106| 0,2.106 | 12,7.106 | 4,9.106 
° Весовой расход даН/с 2157 16,6 431 | 330 
Продолжительность с 210 220 30 | 42 
‚ действия 


4.6. ТЕРМОВАКУУМНЫЕ УСТАНОВКИ 


Для проведения тепловых статических испытаний конструк- 
ций летательных аппаратов или их отдельных агрегатов могут 
быть использованы термовакуумные установки с низким (р> 
>10-! мм рт. ст.) или средним вакуумом (р=10-2—10-3 мм 
рт. ст.). Испытания в вакууме имеют ряд преимуществ перед 
испытаниями в воздушной среде или инертных средах. По срав- 
нению с воздушной средой в вакууме повышаются рабочие тем- 
пературы инфракрасных излучателей (кроме кварцевых ламп) и 
имеется возможность нагреть до более высоких температур ис- 
пытываемые конструкции из ниобия, вольфрама, молибдена 
и т. д, так как вакуум обеспечивает защиту этих материалов 
от окисления и насыщения газами. В вакууме возрастает точ- 
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ность воспроизведения температурных полей в конструкциях 
сверхзвуковых аппаратов, предназначенных для полетов на боль- 
ших высотах, потому что теплопроводность изоляции и термиче- 
ские сопротивления в контактах в этом случае близки к реаль- 
ным. В вакууме значительно уменьшается влияние естественной 
конвекции на температурные поля. По сравнению с испы- 
таниями в защитных средах в вакууме исключается взаимо- 
действие материала нагреваемой конструкции с защитным газом 
(науглероживание, обезуглероживание, азотизация и т. д.) и 
уменьшается стоимость испытаний. 

Конструктивные решения основных узлов термовакуумных ус- 
тановок, кроме нагревательных и нагружающих устройств, ха- 
рактеристики применяемых материалов и особенности эксплуа- 
тации аналогичны тем, которые используются в вакуумных каме- 
рах во многих отраслях промышленности при нагревании 
различных изделий и достаточно полно освещены в литературе, 
например, в работах [21], [33], [38], [64]. 

Ниже будут кратко изложены некоторые особенности нагре- 
вания и нагружения при испытаниях конструкций сверхзвуковых 
летательных аппаратов в термовакуумных камерах. 

Нагревание испытываемых конструкций в термовакуумных 
камерах осуществляется путем лучистого теплообмена между 
электрическими нагревателями и поверхностью конструкции. На- 
гревательное устройство является одним из наиболее ответствен- 
ных узлов термовакуумной камеры, определяющим ее надеж- 
ность и работоспособность. Для нагревания конструкций до 
1300 К, а кратковременно и до 1500 К, могут применяться квар- 
цевые лампы. Более высокие температуры можно получить с по- 
мощью излучателей из тугоплавких металлов и графита. При 
использовании молибденовых и вольфрамовых излучателей сле- 
дует иметь в виду, что в случае попадания в камеру кислорода 
молибден и вольфрам быстро окисляются, сечение излучателей 
уменьшается и они выходят из строя. Поэтому в низковакуумных 
камерах, когда осуществляется длительный нагрев, исчисляемый 
десятками часов, следует избегать применения молибденовых и 
вольфрамовых излучателей. Предельная температура, ограничи- 
вающая область применения в вакууме молибденовых излуча- 
телей, 2300 К, вольфрамовых и графитовых — 3000 К. 

При проектировании нагревательных устройств для термова- 
куумных камер следует учитывать, что максимальная величина 
напряжения на излучательных элементах ограничена и зависит 
от давления в камере, от температуры, от расстояния между 
излучателями, от материала излучателей и т. д. В рабочем объ- 
еме камеры, между расположенными в нем токоведущими эле- 
ментами, а также корпусом или конструкцией существует раз- 
ность электрических потенциалов, и при определенных условиях 
возможно возникновение газового разряда. Газовый разряд мо- 
жет вызвать разрушение нагревательных элементов или испыты- 
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ваемой конструкции. Разность потенциалов, при которой возни- 
кает газовый разряд, называют напряжением зажигания газово- 
го разряда. На основании проведенных опытов Пашен установил 
зависимость между напряжением зажигания И и произведени- 
ем давления р на расстояние между электродами 4. Эта зависи- 
мость, изображенная на рис. 4.57, имеет при комнатной темпе- 
ратуре минимум при значениях ра=| мм рт. ст. [33]. С повыше- 
нием температуры минимум кривых смещается в сторону более 


высоких давлений и меньшего 
потенциала зажигания вслед- Е 1 


эмиссии с поверхности деталей #0 
и повышения степени иониза- 
ЦИИ. 00 
На рис, 4. 58 приведены за- 
висимости напряжения зажи- 0 
гания О от температуры Т 
электродов при значении про- 320 
изведения ра, соответствую- 
щего минимуму кривой Па- 280 
шена. Из них видно, что при 
работе с молибденом и графи- љу 
том до температуры 1473 К за 
безопасное напряжение можно 20 
принять 170—180В. Начиная 05 
с температуры 1473 К это на- 
пряжение значительно сни- Рис. 4.57. Зависимость минимальных 


С напряжений С зажигания от произ- 
жается. следует отметить, что ведения ра (давления на расстояние 


газовый разряд при низких между электродами) от температуры 
давлениях в области, опреде- Т для электродов из стали ХІ8НІОТ 


ляемой левой ветвью кривой 
Пашена, развивается по максимальному расстоянию между 
электродами. 

Описание конструкций и основные характеристики нагрева- 
тельных устройств, которые могут применяться в термовакуум- 
ных установках, приведены в разд. 4.2 данной главы. Отметим, 
что наиболее безопасными в отношении возникновения газового 
разряда являются кварцевые лампы, конструкция которых та- 
кова, что в процессе работы их законцовки нагреваются значи- 
тельно меньше, чем спираль. 

Исследования показали, что воспроизведение нагрузок (аэро- 
динамических и инерционных) при испытаниях конструкций ле- 
тательных аппаратов в термовакуумных камерах с давлением до 
10-2 мм рт. ст. может осуществляться с помощью гидравлических 
силовозбудителей, работающих на обычном веретенном масле 
(см. разд. 5.4). Силовозбудители целесообразно располагать в 
рабочем объеме камеры, так как в этом случае отпадает необ- 
ходимость в герметизации отверстий для вывода тяг, передаю- 


ствие увеличения электронной 
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щих нагрузку на конструкцию. Силовозбудители должны быть 
надежно защищены от нагревания. 

При подготовке к испытаниям в термовакуумных камерах 
следует уделять особое внимание требованиям вакуумной гигие: 
ны. В частности, перед завозкой в камеру конструкция, пред- 
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Рис. 4.58. Зависимость минимальных напряжений ИП за- 
жигания от температуры Т для электродов из молибдена 
(1) и из графита (2). 


назначенная для испытаний, должна быть тщательно осмотрена 
и очищена от грязи, пыли, смазочных материалов, посторонних 
предметов и, кроме того, тщательно просушена. Поверхность 
нагревательных и нагружающих устройств должна быть чистой 
и без следов коррозии. Необходимо принять меры, исключаю- 
щие утечку масла из силовозбудителей. Нарушение правил ва- 
куумной гигиены ухудшает качество эксперимента и в случае 
попадания на внутренние горячие детали камеры масла, воды 
или воздуха может привести к взрыву. 


Глава У. МЕТОДИКА ВОСПРОИЗВЕДЕНИЯ 
НАГРУЗОК 


5.1. ГРАНИЧНЫЕ УСЛОВИЯ 


Напряженно-деформированное состояние и несущая способ- 
ность конструкции сверхзвукового летательного аппарата опре- 
деляется не только уровнем температуры конструкции и величи- 
ной действующих на нее сил, но и продолжительностью их 
действия. Из-за ползучести материалов при повышенных темпера- 
турах деформации зависят как от величины напряжений, так и 
от длительности их воздействия, поэтому при тепловых статиче- · 
ских испытаниях продолжительность нагружения должна быть 
строго регламентирована. Желательно, чтобы при эксперименте 
нагрузка изменялась по времени точно так же, как и в полете, 
однако в большинстве случаев это практически трудно выполни- 
мо. Обычно нагрузка в полете действует кратковременно и не- 
редко носит динамический характер, при испытаниях же силы 
прикладываются статически. Если при эксперименте не удается 
точно воспроизвести характер изменения сил по времени, это не 
означает, что программа нагружения может быть любой. К ней 
предъявляется ряд требований, удовлетворение которых позво- 
ляет сблизить условия нагружения конструкции в полете и при 
испытаниях. 

Во-первых, продолжительность действия сил, имитирующих 
кратковременные эксплуатационные или расчетные нагрузки, 
должна выбираться таким образом, чтобы не допустить возник- 
новения значительных деформаций ползучести. Во-вторых, -мо- 
мент достижения нагрузкой максимальной величины должен тем 
точнее совпадать с моментом времени, выбранным за расчетный, 
чем больше скорость нагревания (или охлаждения) испытывае- 
мой конструкции. Так, например, при испытании дуралюминовой 
конструкции, нагреваемой со скоростью 10 град/с в диапазоне 
температур 500—600 К, ошибка во времени приложения макси- 
мальной нагрузки, равная | с, может привести к ошибке в оп- 
ределении несущей способности порядка 5%, т. е. несинхронность 
нагрева и нагружения, большая | с, недопустима. Если учесть, 
что разрушающая нагрузка известна до эксперимента с точно- 
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стью, не превышающей 20%, то определить момент разрушения 
с точностью до | с можно только при скорости нагружения, не 
меньшей 20% Ррасч в секунду. Из сказанного следует, что для 
‚нагружения при тепловых статических испытаниях должна ис- 
пользоваться быстродействующая система с автоматическим про- 
граммным управлением. 

При испытании отдельного агрегата летательного аппарата к 
действующим на него активным силам добавляются силы реак- 
ции приспособления, к которому он крепится. Если система агре- 
гат — приспособление статически определима, силы реакции 
зависят только от внешних нагрузок и находятся из условий рав- 
новесия, а от приспособления требуется только достаточная проч- 
ность. В статически неопределимой системе силы реакции могут 
- быть вызваны не только внешними нагрузками, но и температур- 
ными деформациями. В этом случае жесткостные и теплофизиче- 
ские характеристики приспособления обычно оказывают замет- 
ное влияние на величину реакций, поэтому не следует допускать 
сильного отклонения в указанных характеристиках приспособ- 
ления от характеристик заменяемой им части конструкции. 

При тепловых статических испытаниях обычно недопустима 
стыковка испытываемого агрегата с переходником, материал ко- 
торого отличается от материала замененной им конструкции. 
Из-за различия коэффициентов линейного расширения материа- 
лов конструкции летательного аппарата и приспособления могут 
возникнуть большие температурные напряжения. Так, например, 
при одинаковой жесткости испытываемого дуралюминового аг- 
регата и стального переходника, к которому он крепится для 
испытаний, при температуре 600 К температурные напряжения в 
стыке могут достичь 10 даН/мм?, а при повышении жесткости 
приспособления они увеличиваются, стремясь к 20 даН/мм?, Из 
этого примера не следует делать вывод о необходимости во всех 
случаях избегать температурных напряжений в стыке испытывае- 
мого агрегата с переходником — просто при эксперименте они 
должны быть такими же, как в полете. 

Примером неправильного выбора жесткостных характеристик 
приспособления может служить крепление консоли крыла к си- 
ловой колоннаде через тонкую плиту (рис. 5.1). Участок плиты 
между колоннами, прогибаясь, не сможет передать полную на- 
грузку на лонжероны и стрингеры примыкающей части крыла. 
Соответственно перегрузятся лонжероны и стрингеры, располо- 
женные против колонн. Возникнут большие касательные напря- 
жения в обшивке. | 

`Приведенные примеры нарушения напряженно-деформирован- 
ного состояния конструкции при агрегатных испытаниях не ис- 
черпывают, безусловно, все возможные случаи неграмотного про- 
ектирования приспособлений (переходников). Их задача — ука- 
зать на необходимость серьезного отношения к способу крепления 
испытываемых изделий. Нельзя заботиться только об активных 
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силах, имитирующих аэродинамические и инерционные нагрузки, 
забывая о реакциях!. 

Если приспособление сделано правильно или если летатель- 
ный аппарат испытывается целиком, то задача воспроизведения 
‚ напряженно-деформированного состояния при заданной темпера- 
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Рис. 5.1. Искажение напряженного состояния крыла при креп: 
лении его к колоннаде через упругую плиту 


туре конструкции сводится к воспроизведению активных (внеш- 
них) сил. Рассмотрению этой основной задачи — методике на- 
гружения конструкций летательных аппаратов — посвящены 


последующие разделы. 
5.2. ВОСПРОИЗВЕДЕНИЕ ПОВЕРХНОСТНЫХ НАГРУЗОК 


Аэродинамические нагрузки передаются. на конструкцию ле- 
тательного аппарата в виде давления, действующего на его по- 
верхность. Разность давлений на нижней ро и верхней р? поверх- 
ностях ро—р? создает подъемную силу. Общие нагрузки, дейст- 
вующие на конструкцию в полете: перерезывающая сила, 
изгибающий и крутящий моменты в каждом сечении определя- 
ются этой разностью и инерционными силами. Местные нагрузки 
зависят от разности давлений на поверхности конор а И 
внутри нее. \ 

Существующие способы воспроизведения поверхностных · на- 
грузок при статических испытаниях основаны на замене распре- 
деленных сил системой элементарных сосредоточенных сил, ‘ко- 
торые при. испытаниях дозвуковых самолетов передаются на 0б- 
шивку при помощи парусиновых лямок (рис. 5.2) *. При большом 
количестве таких сил хорошо воспроизводятся не только общие, 
но и местные нагрузки на испытываемую конструкцию. ‘''79 

* Нагружение конструкций при статических испытаниях с помощью лямок 
предложено и внедрено в практику М. П. Наумовым. кет 
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Иначе обстоит дело при тепловых статических испытаниях. 
Все известные устройства для приложения нагрузок заметно ис- 
кажают температурные поля, особенно при нестационарных тем- 
пературных режимах, и поэтому число сосредоточенных сил, 
заменяющих при испытаниях распределенную аэродинамическую 
нагрузку, должно быть ограничено. Уменьшение числа элемен- 
тарных сосредоточенных сил неизбежно влечет за собой возра- 


Рис. 5.2. Нагружение обшивки при помо- Рис. 5.3. Имитация избыточного 
ЩИ ЛЯМКИ: внутреннего давления в крыле при 


1—валик; 2—пружинный зажим; 3—лямка; 4— статических испытаниях · 


обшивка 


стание их величин. Так как большие силы нельзя прикладывать 
к тонкой обшивке и обладающим малой изгибной жесткостью 
стрингерам без риска вызвать местное разрушение конструкции, 
то их приходится разносить при испытаниях на наиболее мощ- 
ные элементы каркаса: лонжероны, шпангоуты и нервюры. Есте- 
ственно, что местная прочность при таких испытаниях не ис- 
следуется. Ее можно проверить на отдельных отсеках, загерме- 
тизировав их и создав внутри них (или снаружи) избыточное 
давление. Что касается изгибающих, крутящих моментов и пере- 
резывающих сил, то для правильного их воспроизведения боль- 
шого количества сил не требуется. Так, например, эпюру изги- 
бающих моментов в лонжероне крыла можно воспроизвести с 
точностью до 1% всего лишь 5—6 силами. 

_. Рассмотрим вопрос о том, насколько важна имитация внут- 
реннего давления в крыле при статических испытаниях. Извест- 
но, что несущая способность тонкостенной конструкции летатель- 
ного аппарата, определение которой является основной задачей 
статических испытаний, может зависеть от поперечной нагрузки, 
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действующей на ее поверхность. Так, например, давление как 
внешнее, так и внутреннее оказывает заметное влияние на устой- 
чивость цилиндрических оболочек при осевом сжатии и изгибе. 
Именно поэтому при нагружении крыльев дозвуковых самоле- 
тов часто воспроизводится внутреннее избыточное давление. Из- 
за негерметичности крыла оно заменяется элементарными сосре- 
доточенными силами и прикладывается при помощи лямок к 
верхней и нижней поверхностям (рис. 5.3). В этом случае на- 
грузка на верхнюю поверхность может быть в 2—3 раза больше 
равнодействующей нагрузки Рх на крыло. Последняя оказыва- 
ется разностью двух довольно близких величин Р; = Р0—Р,, где 
Ро и Р? — нагрузки, прикладываемые соответственно к нижней и 
верхней поверхностям, что влечет за собой снижение точности 
воспроизведения моментов и перерезывающих сил и сильно ус- 
ложняет и удорожает эксперимент. 

· Вопрос о воспроизведении внутреннего избыточного давления 
в крыле должен решаться на основании анализа его влияния 
на несущую способность испытываемой конструкции. Если, на- 
пример, внутреннее ‘давление повышает (или понижает) крити- 
ческие напряжения в верхней (сжатой) панели крыла всего на 
2—3%, его имитация совершенно бессмысленна и даже вредна. 
Она не повысит, а понизит точность эксперимента из-за увели- 
чения погрешностей воспроизведения изгибающего момента и, 
следовательно, сжимающих напряжений в этой панели.” * Увели- 
чится стоимость и продолжительность испытаний. 

Воспроизведение избыточного давления в целом крыле при 
тепловых статических испытаниях сопряжено, кроме того, с боль- 
шими техническими трудностями. Как уже упоминалось, повы- 
шение точности воспроизведения поверхностных сил влечет за 
собой снижение точности воспроизведения нестационарных тем- 
пературных полей. Поэтому вопрос о нагружении крыла (опе- 
рения) сверхзвукового летательного аппарата заслуживает под: 
робного рассмотрения. 

При полете летательного аппарата с перегрузкой, равной 
единице, давление на нижней поверхности крыла больше, чем 


о : о С 
на верхнеи, в среднем на величину удельнои нагрузки Ра аса А 


которая для большинства летательных аппаратов не превышает 
0,05—0,06 даН/см?, причем для сверхзвуковых летательных аппа- 
ратов характерно равномерное распределение давления по хорде. 
Давление внутри негерметических отсеков крыла (оперения) 
Р‚н должно лежать в диапазоне | 


По Вы — Ра 


р» > Рьн — р = У 
ра 2 ро а. =Й, 


* Анализ погрешностей нагружения будет дан ниже. 


Тогда 


где р* и р.. — поперечные удельные нагрузки соответственно на 
верхнюю и нижнюю панели. Видно, что они не могут превосхо- 
дить по абсолютной величине удельную нагрузку на крыло. 

В большинстве случаев рьн не должно сильно отличаться от 


Ро + ро 
Гані таст ) 


т. е. при полете с перегрузкой п, = 1 можно считать 


о И 
р" > р. > 5: 

Внутреннее давление в крыле (оперении) практически не ус- 
певает измениться при действии на конструкцию эксплуатацион- 
ной нагрузки, продолжительность которой обычно не превосхо- 
дит нескольких секунд * Увеличение перепада давлений ри— ро, 
создающего подъёмную силу, происходит при положительной пе- 
регрузке п, у сверхзвуковых летательных аппаратов в основном 
вследствие повышения давления на нижней поверхности. При 
постоянном давлении внутри крыла это приводит к существен- 
ному возрастанию поперечной нагрузки на нижние растянутые 
панели. Поперечная нагрузка на верхние сжатые панели оста- 
ется незначительной. 

Следует заметить, что у высотных летательных аппаратов, 
к которым относится большинство сверхзвуковых аппаратов, 
диапазон физически возможного изменения давления на верх- 
ней поверхности сильно ограничен. Поскольку при полете с пере- 
грузкой п,=| оно меньше давления на внешней границе погра- 
ничного слоя (р< рь) и в то же время не может быть отрица- 
тельной величиной, то пределы его изменения определяются 
неравенством 


0<1р°< ре. (5.1) 


Принимая во внимание, что при п,=| поперечная нагрузка 
на верхнюю панель не может быть больше р», а ее приращение 
согласно (5.1) не должно превосходить рн, получаем неравен- 


СТВО 
рса рг 


Величина рн быстро убывает с высотой и при Н = 20 000. м 
равна 0,05 даН/см?. Поэтому при увеличении положительной пе- 
регрузки п, нагрузка на крыло аппарата, летящего на большой 
высоте (5220 000 м), может существенно изменяться только 
вследствие возрастания давления на нижнюю растянутую по- 
верхность. 


* Предположение о постоянстве давления внутри крыла используется и 
при определении нагрузок на поверхности крыльев дозвуковых самолетов. 
Эти нагрузки обычно воспроизродятся при статических испытаниях. 
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Приведенные рассуждения показывают, что при тепловых 
статических испытаниях сверхзвуковых летательных аппаратов 
систему элементарных сосредоточенных сил можно выбирать 
только из условий равенства при эксперименте и в полете внут- 
ренних силовых факторов: изгибающих, крутящих моментов и пе- 
ререзывающих сил во всех сечениях агрегата. Обычно этим ус- 
ловиям можно удовлетворить с достаточной степенью точности, 
прикладывая сосредоточенные силы только к жестким элемен- 
там каркаса (лонжеронам, шпангоутам, нервюрам). 

Возможны, однако, такие типы конструкций, в которых па- 
нели, воспринимающие аэродинамическую нагрузку, будут рабо- 
тать только на поперечный изгиб. Именно по такому принципу 
предполагается строить конструкции будущих орбитальных са- 
молетов. Силовой каркас самолета будет защищаться от нагре- 
ва экраном, состоящим из отдельных панелей, воспринимающих 
только давление р, А ро. 

Отсутствие жесткой связи между панелями экрана и карка- 
сом позволит снизить температурные напряжения в конструкции 
аппарата. Естественно, что при испытании самолета такой кон- 
струкции необходимо точно воспроизводить эпюру давления на 
том участке поверхности, который состоит из панелей, работаю- 
щих только на поперечный изгиб. Если эта задача оказывается 
технически невыполнимой, то тепловые статические испытания 
следует расчленить на два этапа: испытание внутреннего силово- 
го каркаса на действие нагрузок, приходящих на него от пане- 
лей, и испытание отдельных панелей. Такая методика экспери- 
мента вполне оправдана, поскольку панели экрана не участву- 
ют в восприятии общих нагрузок. 

К поверхностным распределенным нагрузкам относятся не 
только аэродинамические силы, но и внутреннее давление в гер- 
метических отсеках конструкции: кабинах, топливных отсеках 
и т. д. В отдельных случаях это давление может достигать 
10 даН/мм? и более. В большинстве случаев его следует воспро- 
изводить при статических испытаниях, поскольку создаваемые 
им напряжения соизмеримы с напряжениями от других нагру- 
зок. Кроме того, высокое (0,3 даН/см? и более) внутреннее дав- 
ление оказывает существенное влияние на несущую способность 
цилиндрических и конических оболочек, работающих на осевое 
сжатие или изгиб. Растягивая оболочку, оно, во-первых, умень- 
шает уровень сжимающих напряжений, а, во-вторых, влияет на 
величину критического напряжения (рис. 5.4). 

Создание внутреннего избыточного давления в герметических 
отсеках летательного аппарата при тепловых статических испы- 
таниях сопряжено со значительными трудностями. Чтобы вос- 
произвести температурное поле в испытываемой конструкции, 
приходится отказаться от широко распространенного при испы- 
таниях дозвуковых самолетов заполнения водой отсеков, подле- 
жащих нагружению внутренним давлением. Разрушение гермо- 
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отсеков, имеющих большой объем и заполненных сжатым 
воздухом, не безопасно для персонала, обслуживающего экспери- 
мент. Кроме того, может произойти катастрофическое разруше- 
ние испытываемой конструкции, после которого нельзя обнару- 
жить место, где начиналось разрушение, и разобраться в его 
причинах. Для уменьшения объема сжатого воздуха в испыты- 
ваемый отсек целесообразно поместить термостойкий заполнитель 
с малым удельным весом и теплоемкостью. 


ДбА/ Ед. 
70 


рех и 


Рис. 5.4. Зависимость приращения критического напря- 
жения Ас для цилиндрических оболочек при осевом 
сжатии от внутреннего давления р 


Для неравномерно нагретой конструкции при температуре 
выше 500 К этот способ обычно также неприемлем. Препятствуя 
лучистому теплообмену и естественной конвекции внутри конст- 
рукции, заполнитель исказит температурное поле в ней. В. этом 
случае отсеки с большим избыточным внутренним давлением 
лучше всего нагружать воздухом в камерах с прочными стен- 
ками, а для успешного анализа причин разрушения нужно пол- 
нее обследовать напряженно-деформированное состояние при 
помощи тензодатчиков и датчиков перемещения. 


Кроме аэродинамической нагрузки и внутреннего избыточно- 
го давления, на конструкцию летательного аппарата могут дей- 
ствовать и сосредоточенные силы, к которым относятся нагрузки 
на шасси, тяга двигателя, усилие от тормозного парашюта идр. 
При статических испытаниях указанные силы прикладывают к 
макетам, заменяющим соответствующие агрегаты, или к узлам 
крепления этих агрегатов. 
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5.3. ВОСПРОИЗВЕДЕНИЕ ИНЕРЦИОННЫХ СИЛ 


Большая часть полетного веса современного летательного 
аппарата приходится на долю различных грузов и оборудования, 
инерционные нагрузки от которых передаются в виде сосредото- 
ченных сил на узлы крепления этих грузов к основным элемен- 
там каркаса. Инерционные силы от топлива в баках создают 
распределенную нагрузку на их стенки, которые очень часто яв- 
ляются одновременно и обшивкой летательных аппаратов. 

Воспроизведение при статических испытаниях сосредоточен- 
ных сил не создает серьезных трудностей. Вместо соответствую- 
щих грузов устанавливаются макеты, имитирующие их жестко- 
стные и тепловые характеристики. К ним прикладываются рав- 
нодействующие инерционных сил. Значительно сложнее обстоит 
дело с воспроизведением распределенных инерционных сил от 
топлива. Единственный способ точного воспроизведения их при 
статических испытаниях — это наполнение баковых отсеков жид- 
костью с плотностью, в й раз большей плотности топлива, где 
п — перегрузка. Очевидно, что подобрать такую жидкость труд- 
но и этот способ не нашел широкого применения в практике ста- 
тических испытаний, хотя иногда эта методика применялась. Так, 
например, при экспериментальном исследовании прочности раке- 
ты «Титан» [72] производилась засыпка баков дробью. При теп- 
ловых статических испытаниях заполнение баков жидкостью или 
сыпучим материалом неприемлемо, так как не позволяет осуще- 
ствить программное нагружение. 

В этом случае все распределенные инерционные нагрузки как 
от топлива, так и от конструкции планера заменяются эквива- 
лентной с точки зрения общих нагрузок системой элементарных 
сосредоточенных сил, которые суммируются с учетом знака с 
сосредоточенными силами, имитирующими аэродинамическую 
нагрузку, и затем прикладываются к жестким элементам карка- 
са: шпангоутам, лонжеронам, нервюрам. Давление топлива на 
обшивку при этом, конечно, не имитируется. Однако гидростати- 
ческое давление топлива при эксплуатационной перегрузке обыч- 
но не велико (исключением являются ракеты с длинными бака- 
ми и большой осевой перегрузкой) и действует на слабо нагре- 
тую часть конструкции, где запас прочности в этот момент выше, 
поэтому его влияние на деформации и несущую способность в 
большинстве случаев незначительно. | 


5.4. СПОСОБЫ НАГРУЖЕНИЯ 


Требование точности воспроизведения нагрузок на агрегаты 
летательных аппаратов при статических испытаниях неизбежно 
приводит к большому числу элементарных сосредоточенных сил. · 
Число таких сил только на крыле сверхзвукового самолета мо- 
жет исчисляться сотнями. Понятно, что раздельные управление и 
контроль за каждой из этих сил оказываются чрезвычайно слож- 
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ной задачей. Использование рычажных систем (рис. 5.5), каж- 
дая из которых может объединять десятки и даже сотни эле- 
ментарных сосредоточенных сил, значительно упрощает процесс 
нагружения, но одновременно вносит ряд погрешностей в вели- 
чины нагрузок, передаваемых на испытываемую конструкцию. 
Поскольку неправильно спроектированная рычажная система мо- 
жет привести к ошибке в воспроизведении изгибающего (или 
крутящего) момента порядка 10%, этот вопрос заслуживает под- 
робного рассмотрения. 


Рис. 5.5. Рычажная система 


При деформации испытываемой конструкции рычаги повора- 
чиваются по направлению действия моментов внешних сил. При 
этом в их шарнирах возникают моменты трения т, знаки которых 
противоположны знакам изгибающего и крутящего моментов, 
действующих на конструкцию (рис. 5.6). Появление моментов 
трения приводит к уменьшению момента, передаваемого на ис- 
пытываемую конструкцию, на величину 


Га? 


№ 
— \ п. 
М, ти 


Ге | 


где ^ — число шарниров в рычагах, объединяющих элементар- 
ные силы, на рассматриваемой части конструкции; 
т; — момент трения в /-ом шарнире; 
[; — косинус угла между векторами момента 11; и момента, 
действующего на испытываемую конструкцию. 
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Рассмотрим задачу об определении М. для плоской рычажной 
системы, у которой 


д=р= Ге И. 


Поворот рычага происходит без вращения тяг в его шарнирах 
до тех пор, пока смещение равнодействующей силы (рис. 5.7) не 


Ёру 


Рис. 5.6. Моменты сил трения в шарнирах рычажной 
системы 


приведет к возникновению момента тр, равного сумме момен- 
тов трения во всех его шарнирах | 


РерАх=ть= пит тет. (5:2) 


Этот момент уравновешивается за счет изменения сил, дейст- 
вующих на плечи рычага Р; и Р», на величину 


где / — расстояние между крайними шарнирами рычага. 
Момент трения в шарнире т (рис. 5.8) можно определить по 
формуле | 
т=——, (9. 8) 


где 2 — диаметр болта; 
т — коэффициент трения. 
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Как показал эксперимент, для рычагов из прокатной стали 
(уголок, швеллер и др.) со стальными болтами 1 = 0,3—0,5. 

Считая диаметры обоих крайних болтов одинаковыми 41 => 
и используя (5.2) и (5.3), найдем, что 


(Яр 2 б), 


где Фри кр — диаметры болтов среднего и крайнего шарниров. 


Рис. 5.7. К определению моментов сил Рис. 5.8. К определению момен- 
трения в шарнирах рычага та сил трения в шарнире 


Перейдем теперь к многоярусной рычажной системе (см. 
рис. 5.6). Совершенно очевидно, что сумма Рер; для всех рычагов 
любого ј-го яруса равна Ре, рычага 1-го яруса 


п 
Р.л= У Ш УЕ? 
=1 
где п — число рычагов в ярусе; 
ј — номер яруса. | 
Рассмотрим симметричную систему (см. рис. 5.6) с равно-. 
плечими рычагами. Тогда 
1 
Если подобрать болты рычажной системы из условия рабо- 
ты их на срез, то при одинаковом допустимом касательном на- 
пряжении для всех болтов получим 


2 = 
Кру > ро 9 
откуда 
т (1+ т аР. ~ 0,861 Ро. (5.4) 
>. У ў Д 


· 204. 


В то же время количество рычагов в любом ј-ом ярусе сим- 
метричной системы равно п=271 и 


__ Рер 
ср 0751 ? 


ме 
аср з= (269 , (5. 5) 


Из (5.4) и (5.5) найдем моменты трения в шарнирах рыча- 


гов ]-Го яруса 
А 
ту бт, У 


и в шарнирах всей системы 


| $ 
| түу 
М. 0,861... М (И ЕЕ ў 


]=1 
Воспользовавшись формулой для суммы 5 членов геометри- 
ческой прогрессии, получим окончательно 


а значит 


ИЛИ 


У 


= 
ТЕ ж 74е Рис. 5.9. К определению коэф- 


фициента | (5) 


Из графика рис. 5.9 видно, что момент трения рычажной си- 
стемы с болтами, подобранными из условия работы на срез, 
определяется в основном несколькими первыми ярусами. Для 
предельного случая системы с бесконечным числом ярусов $=с®, 
ц (со) =3,41, а для пяти первых ярусов и (5) =2,81, т. е. в (5) = 
— 0.8280 о № 

Для ориентировочной оценки. момента трения рычажной си- 
стемы можно принять 


_ Мар 2,51 Рерсти 

и, полагая = 0,4, получим з 
М,рғ РерЧст, (5.7) 
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т. е. при больших углах поворота рычагов системы ее равнодей- 
ствующая будет смещаться примерно на диаметр среднего болта 
рычага первого яруса. 


\ Жи, 2, и ау, тр, =. 

ү а С а ЮР ъа ы мі 
пи кла [| Е] 
1 і і 


00000006оо 


Р Аа ао 
| 


РА рае + ОТАН 
| || | | || | 


Рис. 5.10. К оценке погрешностей нагружения 


Пример. Консольная балка длиной [=4 м нагружается при помощи ры- 
чажной системы погонной поперечной нагрузкой 4=6400 дан /м; усилие в од- 
ной точке (элементарная сила) Р,=200 даН (рис. 5.10). Найти погрешность 
` в изгибающем моменте для сечений /—/ и //—/1, вызванную трением в шар- · 
нирах рычагов, если болты подобраны из условий среза, а допустимое каса- 
тельное напряжение для них тдоп=8 даН/мм?. Предполагается, что прогибы 
балки достаточно велики, чтобы вызывать поворот тяг в шарнирах рычагов 
системы. 
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Очевидно, что полная нагрузка на балку равна Р.р=9Г=6400-4= 
==25600 даН, количество элементарных сил 25600/200=128, число ярусов 8. 
Диаметр двухсрезного болта равен 


и 2Р 
й == А 
Я ЛТ доп 


откуда | 
2.25600 
д = ————————— ды 4) ММ, 
ср1 и 1:8 


Согласно (5.4) при 7=0,4 
түр1=0,86:0,4:45:25600=3,95:105 даН:мм=395 данН.м. 


Определив из графика на рис. 5. 9 значение и=3,2, найдем по Формуле 
(5.6) момент трения рычажной системы 


Мр == 395.8.2== 1264 даН:м. 


Заметим, что по приближенной формуле (5.7) получается весьма близкий 
результат 
М ,р~25600:45=1,152:106 даН:мм=1152 даН.м. 


Изгибающий момент в сечении /—/ балки равен 
ГА ая: 
М; == Рер1 тв = 25600.2 = 51200 даН.м. 

Таким образом, погрешность нагружения, вызванная трением в рычажной 


системе, составляет для сечения /—/ 


А 1264. 
ОМІ = 
51200. 
Сечение //—// нагружается только левой половиной рычажной системы. 


Из-за трения в шарнирах рычага 1-го яруса ее равнодействующая Рер2 
будет меньше расчетной на величину ДР, равную 


100 2,460, 


АР == == Е = 197, 5 дан, 
что приведет к уменьшению изгибающего момента в сечении //—// на 
% ў; 
АМ у == АР — = 197,051 == 197,5 дан ·м. 
4 
Диаметр среднего болта 2-го яруса 


я 2.12800 39 
ср2 —= д.8 — ММ, 


а момент трения в рассматриваемой половине рычажной системы 
М.р =0,86:0,4-32.12800.3,12=4,37 105 даН:мм=437 даН:м. 
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Ошибка в изгибающем моменте в сечении //—// равна 
# к 
АМ и! = АМ; + АМ; = 197,5 + 437 = 634,5 даН.м, 


а сам изгибающий момент 
Б 
Муу Р.рэ ео = 12800.1 = 12800 даН.м, 


откуда 
634,5 
12800 


Для снижения момента трения рычажной системы нужно 
стремиться к уменьшению диаметров болтов, особенно в рычагах 
первых ярусов. Другой более эффективный способ повышения точ- 
ности нагружения — это уменьшение числа элементарных сил, 


ои 100 2> 4,95%. 


Рис. 5.11. Блок-схема системы равного давления: 


]—насосная станция; 2—распределительное устройство; 3—коллек- 
тор; 4—силовозбудитель: 5—динамометр 


объединяемых каждой из рычажных систем. Если разбить систе- 
му, рассмотренную в примере, на 8 отдельных систем (ем. рис. 
2.10), то погрешности нагружения, вызванные трением в шарни- 
рах рычагов, будут дм! =0,77% и дмгг = 1,549, т. е. уменьшатся 
в несколько раз. 

Большое количество независимо управляемых сил затрудняет 
программное нагружение, поскольку число всех звеньев системы 
нагружения: силовозбудителей, измерительных элементов, регу- 
лирующих органов, программных устройств, регистрирующих 
приборов и др. должно быть равно числу сил. 

Широкое распространение получил способ управления боль- 
шим количеством силовозбудителей, основанный на применении 
гидравлической системы равного давления, при которой все си- 
ловозбудители (гидравлические) питаются от одного коллектора 
и, следовательно, создаваемые ими усилия пропорциональны 
площадям их поршней. Главными достоинствами такой системы, 
схема которой приведена на рис. 5.11, являются простота и на- 
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дежность. Синхронность нагружения обеспечивается автомати- 
чески. Единственной величиной, подлежащей регулированию в 
этой системе, оказывается давление в коллекторе, которое одно- 
значно определяет величину нагрузки. Основным источником по- 
грешностей нагружения в системе равного давления являются 
потери давления в трубопроводах, причем эти потери тем выше, 
чем больше расход рабочей жидкости, в качестве которой обыч- 
но используется масло с малой вязкостью. 

Наиболее неблагоприятным с точки зрения потерь давления 
оказывается случай быстрого нагружения упругой конструкции с 
применением мощных силовозбудителей. Наоборот, при исполь- 
зовании небольших рычажных систем и, следовательно, большо- 
го количества малых силовозбудителей создаются условия для 
эффективного использования системы равного давления. Так, 
например, при нагружении конструкции 5-тонным силовозбудите- 
лем со скоростью 50 мм/с потери давления в трубке с внутрен- 
ним диаметром 10 мм и длиной 10 м не превосходят 2 даН/см?, 
а максимальное рабочее давление в большинстве силовозбудите- 
лей колеблется от 200 до 300 даН/см?. Кроме того, следует иметь 
в виду, что даже небольшое увеличение внутреннего диаметра 
трубопровода позволяет сильно снизить потери давления, кото- 
рые при постоянном расходе обратно пропорциональны четвер- 
той степени диаметра. Поэтому требования, которые предъяв- 
ляются к трубопроводам, не вызывают заметных технических 
трудностей и система с потерями давления, н’, превосходящими 
0,5% Рах, вполне осуществима. 


Силы трения поршней в цилиндрах гидравлических силовоз- 
будителей, которые являются вторым источником погрешностей 
нагружения по принципу равного давления, не превышают обыч- 
но 1% Риах. При правильно спроектированной системе трубо- 
проводов и применении хорошо изготовленных силовозбудителей 
погрешность нагружения из-за потерь давления и трения в сило- 
возбудителях меньше погрешности, вызываемой трением в шар- 
нирах рычажных систем. Из этого следует важный вывод: выгод- 
но применять небольшие силовозбудители, избегая. установки 
крупных объединяющих рычагов с большим трением в шарнирах. 

Пример. Все восемь силовозбудителей, нагружающих балку, рассмотрен- 
ную в предыдущем примере (см. рис. 5.10), работают по принципу равчого 
давления. Найти погрешность нагружения, если средние квадратичные погреш- 


ности нагружения из-за трения в силовозбудителях и потерь давления в тру- 
бопроводах равны 


АР. =АР5= Же =АР:==32 а [95—00 


Поскольку ошибка в изгибающем моменте, вызванная погрешностью 
АР; в любой 1-й силе, равна 


АМО = АР;Ах;, 
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где х, — расстояние от линии действия і-й силы до рассматриваемого сече- 
ния, то средняя квадратичная ошибка в Мизг будет 


АМО = у (АР. х1)? + (АРх:)2 +... + (АРьхв)? = 


== АР Ух —- х2 Но... 4 х5, 


о 


Несложные вычисления показывают, что 
АМ“ = 208 даН м; 


АМ, — 73,5 даН.м 
и соответственно 


208 100 0,40%; 
г 51200 е 
5 ОЭ о ото 
ШІ 12800 е 


Суммируя эти ошибки с погрешностями, вызванными трением в шарнирах 
всех восьми рычажных систем (см. предыдущий пример), получим оконча- 
тельно 


МЈ === 0,77 4 0,41; 
Ву == 1,54 + 0,57. 


Рассмотренные примеры показывают, что разделение одной 
большой рычажной системы на восемь малых и использование 
системы равного давления позволило существенно повысить точ- 
ность эксперимента. 

При использовании системы равного давления возникают 
трудности, связанные с необходимостью разбивки нагрузки, дей- 
ствующей на испытываемую конструкцию, на силы, пропорцио- 
нальные площадям поршней силовозбудителей, и со сложностью 
учета весов конструкции и рычажных систем. Дело в том, что 
результирующая нагрузка Ю; на участок конструкции, к которо- 
му приложена сила Р;, определяется как 


Р: = Р; —0@;, 
где (С; — веб рычажной системы и нагружаемой ею части испы- 
тываемого изделия, причем знак перед Р; зависит от направле- 


ния действия силы Р;: вверх — знак плюс, вниз — знак минус. 
Для того чтобы в процессе нагружения конструкции отноше- 


ние любых результирующих сил оставалось неизменным т 
К 


= сопѕї (152А), необходимо выполнение условия 


РЕ, 
ЕЕ. 
г ‚== С. 
9; 
Если в системе равного давления Су = о, то, очевидно, долж- 
Г К 
но быть 
С; 
——— 0, 
Сут 


210 


‚К сожалению, это условие обычно автоматически не выпол- 
няется. Приходится частично уравновешивать многие рычажные 
системы, как показано на рис. 5. 12. 


Рд 


5 _ аб П. 2 
, 4 $ 


|. ое] 
ЕЛЕ | 


п Р2 Гу Рд 2; 


Рис. 5.12. Уравновешивание рычажных систем и конструк- 
ции при использовании системы равного давления 


Указанные выше недостатки системы равного давления мо- 
гут быть устранены при использовании гидравлических редукто- 


3 ~ 


Рис. 5.13. Блок-схема системы с редукторами давлений: 


1—‹насосная станция; 2—распределительное устройство; 3—кол- 
лектор; 4—силовозбудитель; 5—динамометр; 6—редуктор дав- 
ления 


РА. 


ров давления [5], которые позволяют изменять давление по сле- 
дующему закону 


Бред = Кред0кол По. 


Здесь рред — давление после редуктора; 

Ркол — давление в коллекторе. 

Коэффициент Аред и давление ро могут регулироваться перед 
экспериментом. Включенные последовательно с силовозбудителя- 
ми редукторы обеспечивают питание силовозбудителей с различ- 
ной нагрузкой на них от общего коллектора; кроме того, изме- 
няя ро, можно компенсировать несоответствие постоянных весов. 
отдельных частей испытываемой конструкции и рычажных систем. 
Блок-схема системы с редукторами давления приведена на 
рис. 5.13. | 


5.5. НАГРУЖАЮЩИЕ УСТРОЙСТВА 


Устройства для приложения нагрузок к нагреваемой конст- 
рукции при тепловых статических испытаниях ее на прочность 
должны удовлетворять ряду противоречивых требований: 

— не искажать температурное поле в испытываемой конст- 
рукции; 

— не изменять прочность и жесткость конструкции; 

— не препятствовать деформациям конструкции во время 
испытаний. 

Создать универсальное устройство для приложения нагрузки, 
удовлетворяющее этим требованиям, которое могло бы заменить 
парусиновые лямки, применяемые при испытаниях дозвуковых 
летательных аппаратов, до сих пор не удалось. Поэтому в тех 
случаях, когда это возможно, узлы для приложения нагрузки 
должны устанавливаться на конструкции, предназначенной для 
тепловых статических испытаний, в процессе ее изготовления. 
Для приложения нагрузок вблизи силовых элементов каркаса 
могут быть использованы приспособления, приведенные на рис. 
5.14, а для приложения нагрузки к обшивке — металлические 
лямки (рис. 5.15), которые крепятся к ней при помощи точечной 
электросварки. Следует отметить, что лямки препятствуют как 
лучистому, так и конвективному нагреву и могут быть рекомен- 
дованы только для испытаний при стационарном температурном 
режиме. 

При размещении точек приложения сосредоточенных сил по 
поверхности испытываемой конструкции необходимо принимать 
во внимание особенность установки, на которой проводится экс- 
перимент. Если используются инфракрасные нагреватели, необ- 
ходимо учитывать взаимное расположение нагружающих тяги 
излучателей (см. рис. 4.12). | 

В качестве рычагов, при помощи которых элементарные сос- 
редоточенные силы сводятся к одной равнодействующей силе, 
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чаще всего используются пакеты из швеллеров или уголков 
(рис. 5.16). Рычаги должны иметь прокладки, не позволяющие 
при затяжке болтов зажимать тяги между профилями. Отсутст- 


Рис. 5.14. Устройство для приложения нагрузки 


вие прокладок может привести к большим погрешностям нагру- 
жения из-за трения. По той же причине необходимо стремить- 
ся к уменьшению диаметров болтов, которые должны работать 
только на срез, а их изгиб совершенно недопустим. Прочность 
стенки профиля на смятие под болтом должна обеспечиваться 
путем утолщения стенки пластиной, приваренной к ней, а не пу- 


Рис. 5.15. Приложение нагрузки к нагретой обшивке: 


1—металлическая лямка; 2—нагружающая тяга: 3—сварная точ- 
ка; 4—обшивка испытываемой конструкции —— 


тем увеличения диаметра болта. Для большинства рычагов рас- 
четным случаем оказывается их изгиб в плоскости наибольшей 
жесткости. Однако, если у длинного рычага боковая жесткость 
мала по сравнению с жесткостью на изгиб в плоскости действия 
сил, то может произойти потеря устойчивости плоской формы 
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изгиба — боковое выпучивание [13, 60]. Для увеличения боковой 
жесткости рычага швеллеры в нем следует жестко соединять 
через прокладки. Номер швеллера для такого рычага можно оп- 
ределять по номограмме рис. 5.17. 

Описанные выше рычаги имеют существенный недостаток, ко- 
торый заключается в необходимости сверлить новые отверстия 
под болты при использовании рычага в другой системе. Поэто- 
му после применения таких рычагов в нескольких системах их 


Рис. 5.16. Простейший рычаг 


приходится выбрасывать. От этого недостатка свободны изготов- 
ляемые из швеллеров универсальные рычаги (рис. 5.18) с дли- 
нами плеч, изменяемыми путем перемещения крайних болтов. 
Набор универсальных рычагов позволяет быстро собирать раз- 
личные рычажные системы и сокращает расход металла. Одна- 
ко именно из-за универсальности такие рычаги получаются зна- 
чительно тяжелее, чем пакеты из профилей и, что особенно пло- 
хо, имеют болты больших диаметров. Если требуется высокая 
точность нагружения упругой конструкции и все силы, действую- 
щие на испытываемый агрегат, объединяются одной или двумя 
большими рычажными системами, возможность применения уни- 
версальных рычагов должна быть предварительно исследована. 

При тепловых статических испытаниях следует стремиться к 
установке рычагов вне зоны нагрева, хотя это не всегда выпол- 
нимо. Если температура рычагов, оказавшихся в зоне нагрева, 
может превысить 600 К, рычаги из малоуглеродистой стали сле- 
дует применять только при пониженных нагрузках, а при тем- 
пературе выше 800 К нужны рычаги, изготовленные из жаро- 
прочной стали. 
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При малых габаритах установки, затрудняющих размещение 
рычажной системы, может применяться составной рычаг, объе- 
диняющий до 10 сил, расположенных в одной плоскости. Он пред- 
ставляет собой цепочку. рычагов, смонтированную на жесткой 
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Рис. 5.17. Номограмма для выбора номера швелле- 
ров 


балке (рис. 5.19). Выбором плеч звеньев цепочки а, 6, с, Ч ит.д. 
можно воспроизвести нагрузку, плавно изменяющуюся вдоль 
составного рычага. Для уменьшения трения в шарнирах такого 
рычага они должны быть выполнены ножевыми. На рис. 5.20 
приведена эпюра трапециевидной нагрузки, воспроизведенная со- 
ставным рычагом, объединяющим 14 сил. Из этого рисунка вид- 
но, что точность нагружения при ножевых шарнирах значитель- 
но выше, чем при аккуратно выполненных цилиндрических, и до- 
статочна для воспроизведения распределенных нагрузок при 
статических испытаниях. При уменьшении числа сил в составном 
рычаге точность нагружения повышается. 
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Нагружение конструкции при тепловых статических испыта- 
ниях производится гидравлическими силовозбудителями (рис. 


Рис. 5. 18. Универсальный рычаг 


5.21), которые располагаются вне зоны нагревания. Рабочая 
жидкость подается_в них от насосной станции через распредели- 
тельное устройство. В качестве примера можно привести хорошо 


Рис. 5.19. Составной рычаг 


зарекомендовавший себя золотниковый распределитель С ГИД: 
равлическим усилителем,” схема которого приведена на рис. 9222: 


* Разработан и внедрен в эксплуатацию Л. Г. Зябревым. 
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Изменение расхода рабочей жидкости (масла) через гидравличе- 
ское сопротивление / при перемещении управляющей иглы 2 при- 
водит к изменению давления рә и перемещению золотника 4. 
Площади поршней 8 и 5 и давление масла рг в гидравлическом 
усилителе подбираются таким образом, чтобы силы, перемещаю- 
щие золотник, были значительно больше реакции струи масла, 


ркн т Я 
п 
У 


И п 


Рис. 5.20. Применение составного рычага: 


1—заданная нагрузка; 2—нагружение рычагом с ножевыми шар- 
нирами; 3—нагружение рычагом с цилиндрическими шарнирами 


протекающего через распределительное устройство. Могут. при- 
меняться и серийные устройства АУЗ5 или АУЗ8Б, но они предъ- 
являют более жесткие требования к вязкости и чистоте рабочей 
жидкости. | 

Если нагружение ведется по принципу равного давления, т. е. 
несколько силовозбудителей питаются от одного общего коллек- 
тора, должны быть приняты меры для уменьшения сил трения 
поршней в цилиндрах силовозбудителей, что может быть ДОСТИГ- 
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нуто хорошей обработкой внутренних поверхностей цилиндров, 
заменой клиновых манжет круглыми (см. рис. 5.21) или даже 
поршневыми кольцами. Небольшие утечки масла в нерабочие 
полости цилиндров в данном случае не слишком опасны, так как 
при программном нагружении автомат будет легко компенсиро- 


вать их, увеличивая расход через распределительное устрой- 
ство. 
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Рис. 5.21. Гидравлический силовозбудитель: 
1—корпус; 2—:штуцер; 3— шток; 4— поршень: 5— манжета 


Как уже было указано выше, возможности системы, работаю - 
щей по принципу равного давления, могут быть значительно 
расширены путем применения редукторов давления, установка 
которых между коллектором и силовозбудителями позволяет: 


— получать при заданном приращении давления в коллек- 
торе различные приращения давления в силовозбудителях, про- 
порциональные коэффициенту редукции ред, который устанавли- 
вается перед экспериментом; 
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Рис. 5.22. Золотниковый распределитель 


— изменять давление в любом из силовозбудителей с задан- 
ным постоянным сдвигом по давлению ро по отношению к дав- 
лению в коллекторе. 

Одна из возможных схем редуктора давления приведена на 
рис. 5.23. Принцип действия его заключается в следующем. Мас- 
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ло под давлением ркол поступает из коллектора в полость а. При 
этом плунжеры / и 3 перемещаются вверх, открывая золотнико- 
вые окна б, через которые масло поступает к управляемому 
силовозбудителю; через канал в корпуса 4 масло поступает в по- 
лость г. Таким образом, давление в полости а всегда равно дав- 
лению ркол В коллекторе, а давление в полости г — редуцируе- 


мому давлению в силовозбудителе. 


Условие равновесия системы плунжеров / и 3 определяется 


выражением 


Ро = У 


ИЛИ 
51 


Ве == ркол 195 —— а ред» 
9 


где $; — площадь плунжера /; 


© — активная площадь плунжера 9; 


51 
ТЕС, == коэффициент редукции. 


При ре<рколЁред плунжеры / и 3 смещаются вверх, а масло 


из полости а поступает в 
плунжеры смещаются вниз и масло 
из полости г, а следовательно, и из 
силовозбудителя поступает на слив 
через золотниковые окна 0. При 
рс = рколёред Окна б и д перекрыты. 
Для изменения коэффициента ре- 
дукции плунжер Ї и гильза 2 выпол- 
нены сменными, в связи с чем необ- 
ходимо комплектовать редукторы 
набором пар плунжер — гильза. 
При наличии комплекта силовозбу- 
дителей различной мощности тре- 
буется небольшое количество смен- 
ных гильз с плунжерами. Так, на- 
пример, если имеется ряд силовоз- 
будителей: с максимальными уси- 
лиями Р, 2Р, 4Р ит. д., где Р — мак- 
симальное усилие, создаваемое наи- 
менее мощным из силовозбудите- 
лей, то коэффициент ред должен из- 
меняться в пределах от 0,5 до 1,0. 
При Аред<0,5 нужно брать силовоз- 
будитель меньшей мощности. 

Для того чтобы погрешность на- 
гружения каждой из сил, вызванная 
дискретностью значений Кред, не пре- 
вышала 2%, достаточно иметь набор 


силовозбудитель; 


при Ре рколЁред 
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От коллектора 


Рис. 5.23. Редуктор давления 
219 


из 19 пар гильза — плунжер (Ред=0,520; 0,540;...0,600; 0,625; 
0:050 0:675: 0,725; 0,750: 0,780; ... 0,930; 0,960; 1,0). 

Редуктор с Аред= 1 нужен, если для учета веса конструкции 
и рычажной системы давление в силовозбудителе в процессе 


всего нагружения должно быть меньше давления в коллекторе 
на некоторую постоянную величину ро. 


Для создания этого сдвига по давлению р. =ркол— Рес служат 
регулировочный винт 5 и пружина 6. Очевидно, что величина ро 


| и 
определяется выражением ру —=——, где Рьр — сила поджатия 


2 


пружины 6. 


Глава УІ. МЕТОДЫ И ТЕХНИЧЕСКИЕ СРЕДСТВА 
| ИЗМЕРЕНИЙ 


6.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ 


При тепловых статических испытаниях необходимо прово- 
дить измерения параметров, характеризующих внешние воздей- 
ствия на конструкцию, а также параметров, определяющих ее 
тепловое, напряженное и деформированное состояние в любой 
момент времени. 

К первой группе параметров относятся нагрузки, плотность 
лучистых тепловых потоков, температура и давление окружаю- 
щей среды, скорость потока, коэффициент теплоотдачи и др. 
Вторая группа параметров включает температуру, относитель- 
ные деформации и перемещения в отдельных точках конструк- 
ции. Параметры первой группы используются в основном для уп- 
равления процессом эксперимента или контроля правильности 
‚его хода. Количество точек измерений этих параметров ограни- 
ченное. | 

Существенным является требование непрерывных (или почти 
непрерывных) измерений и быстрой обработки сигналов датчи- 
ков для получения значений параметров в явном виде. Получае- 
мые значения регистрируются и одновременно выводятся на ука- 
зательные приборы пульта ведущего (при ручном управлении), 
или вводятся в автоматическую систему управления процессом 
эксперимента. Параметры второй группы необходимы для ана- 
лиза работы конструкции при заданных тепловых и механиче- 
ских нагрузках, поэтому количество точек измерений может быть 
весьма велико, но при этом допускается получение дискретных 
значений параметра (измерение через определенные промежут- 
ки времени), а также обработка, анализ и представление всех 
результатов измерений после окончания испытания.* Для обес- 
печения измерений испытательные установки и стенды должны 


* Для суждения в процессе испытаний о состоянии конструкции с целью 
предупреждения преждевременного разрушения в ряде случаев необходимо 
иметь результаты первичной обработки информации ограниченного числа дат- 
чиков, расположенных в наиболее напряженных местах. 
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быть оборудованы измерительными системами, основными эле- 
ментами которых являются: 

— датчики; 

— соединительные трассы; 

— измерительная аппаратура; 

— вычислительное устройство; 

— средства оперативного представления информации; 

— средства оформления информации. 

Измерительные системы могут быть весьма разнообразными 
в зависимости от программы испытаний, объема требуемой ин- 
формации, размера и типа летательного аппарата, и т. д. Одна- 
ко, можно сформулировать некоторые общие требования, кото- 
рым должна удовлетворять любая измерительная система. Изме- 
рительная система должна: 

— иметь автоматизированный процесс измерения, сбора, об- 
работки и представления информации; 

— быть достаточно быстродействующей (при оценке необ- 
ходимого быстродействия следует исходить из анализа режимов 
нагревания и нагружения, объема собираемой информации, объ- 
ема оперативно обрабатываемой и о информации 
в процессе эксперимента); 

— обеспечивать согласование всех измерений по времени; 

— строиться по блочному принципу, который позволяет в слу- 
чае необходимости увеличивать объем измерений без сущест- 
венных изменений системы в целом; 

— быть устойчивой от помех, создаваемых нагревательными 
устройствами; 

— иметь автономные устройства сбора и регистрации первич- 
ной информации, позволяющие оператору в случае выхода из 
строя каких-либо звеньев системы сохранить первичную инфор- 
‘мацию; 

— иметь устройства контроля за правильностью функциони- 
рования системы в целом и ее отдельных элементов. 

Важным звеном измерительной системы является датчик. При 
тепловых статических испытаниях применяются датчики, обеспе- 
чивающие измерения основных параметров, характеризующих 
тепловое, деформированное и напряженное состояния конструк- 
ции. В зависимости от принятой методики измерения могут ис- 
пользоваться различные датчики, отличающиеся принципом дей- 
ствия, конструкцией, характеристиками; но все они должны удов- 
летворять некоторым общим требованиям, основные из которых 
следующие: | 

— непрерывная и, предпочтительно, линейная зависимость. 
выходного с̧игнала датчика от измеряемой величины; 

— возможность обеспечения дистанционной передачи инфор- 
мации; 

— возможность использования в сочетании со стандартной 
регистрирующей аппаратурой и источниками питания; 
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— стабильность характеристик при изменении эксплуатаци- 
онных условий (температуры, влажности, вибрации и т. д.); 

— простота в изготовлении и удобство установки на испыты- 
ваемом образце; 

— отсутствие искажения тепловых, прочностных и жесткост- 
ных характеристик испытываемой конструкции после установки 
датчиков. 

В настоящее время при тепловых статических испытаниях по- 
лучили широкое применение датчики с различными преобразо- 
вателями неэлектрических величин в электрические сигналы — 
`тензорезисторы, терморезисторы, реостаты, индуктивные и тер- 
моэлектрические преобразователи. Это объясняется тем, что при- 
менение датчиков с электрическими преобразователями позволя- 
ет наиболее просто и полно удовлетворять перечисленным тре- 
бованиям и создавать современную измерительную систему с 
максимальной машинизацией обработки получаемых резуль- 
татов. | 

Следует отметить, что применение датчиков с различными 
типами преобразователей в одной и той же измерительной си- 
стеме может привести к существенному ее усложнению и сниже- 
нию надежности в работе, поэтому, создавая измерительную 
систему, следует стремиться к использованию однотипных пре- 
образователей. 

Широкое использование преобразователей неэлектрических 
величин в электрические сигналы не означает, что датчики, по- 
строенные на других принципах, должны быть исключены из обо- 
рудования лаборатории статических испытаний. При единичных 
измерениях в ограниченном числе точек могут быть с успехом 
использованы механические и оптические приборы. Так, напри- 
мер, для измерения деформаций могут быть использованы меха- 
нические тензометры с визуальным отсчетом, для измерения на- 
грузок — визуальные пружинные динамометры, для измерени 
высоких температур — оптические пирометры ит. д. | 

В последующих разделах будут даны: методика измерения 
величин, интересующих экспериментатора при тепловых стати- 
ческих испытаниях; описание, принцип действия и конструкция 
наиболее распространенных датчиков, приборов и устройств. 


6.2. ИЗМЕРЕНИЕ ТЕМПЕРАТУРЫ 


При оценке прочности сверхзвукового летательного аппарата 
возникает необходимость учитывать влияние теплового воздейст- 
вия на конструкцию, которое проявляется в снижении механи- 
ческих характеристик материалов, в возникновении ползучести 
материалов, температурных деформаций и напряжений в конст: 
рукции. Для учета влияния этих факторов необходимо распола- 
гать достоверными данными о температурных полях в конст- 
рукции. 
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Ранее, в период дозвуковой авиации, рассмотрение тепловогс 
состояния конструкции, как правило, не входило в сферу дея- 
тельности специалистов в области прочности. Для современных 
конструкций сверхзвуковых летательных аппаратов вопросы теп- 
лового состояния и прочности оказываются настолько связан- 
ными между собой, что требуют совместного рассмотрения для 
суждения о прочности конструкции. Поэтому тепловые статиче- 
ские испытания немыслимы без исследования температурных 
полей в испытываемой конструкции, для определения которых 
необходимы массовая термометрия и умение измерять темпера- 
туру в точке. Эти требования в значительной степени определя- 
ют выбор способа измерения температур, датчиков и регистри- 
рующих приборов. 

Наиболее широкое применение при измерении температуры 
конструкции получили в настоящее время термопары, однако в 
отдельных случаях используются и другие средства измерения 
температур, такие, как терморезисторы, оптические, радиацион- 
ные и цветовые пирометры. 


Термопары 


Принцип действия термопары заключается в том, что в месте 
соприкосновения двух металлических проводников А и В, отли- 
чающихся друг от друга физико-химическими свойствами, при 
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Рис. 6.1. Схема соединения термоэлектродов тер- 


мопар 


любой температуре возникает термоэлектродвижущая сила 
елв(Т). Величина термоэлектродвижущей (термо-э.д.с.) силы 
‘зависит от материала проводников, называемых термоэлектро- 
дами, и температуры в месте их соприкосновения. В замкнутой 
цепи, состоящей из двух термоэлектродов (рис. 6.1, а, 6), при 
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разных температурах спаев (Г; и Г) термоэлектродвижущая си- 
ла контура определяется соотношением 


Е—едв(Т1) —@дв (Та). С 


Она не зависит от длины и диаметра термоэлектродов. 


Термоэлектродвижущая сила любой пары металлов может 
быть определена как разность значений термоэлектродвижущих 
сил каждого металла с чистой платиной по формуле 


еав(Т1)=едп (Т1) —евп (Га). (6. 2) 


Значения термо-э.д.с. различных металлов в паре с платиной 
при температурах спаев 273—373 К приведены в табл. 6.1. 


Е: | Таблица 61 
Термо- Термо- 
Металл или сплав Эд сх Металл или сплав эд. Сә 
О-В 0-29; В 

Хромель В 506 Тантал 0,33 
Нихром а Платина 0 
Молибден 152 Алюмель — 1,99 
Вольфрам . 0,8 Никель —1,64 
Медь 0,76 Константан —3,4 
Платинородий (10%) 0,64. Копель —3,4 


Пользуясь табличными данными, для примера рассчитаем 
термоэлектродвижущую силу пары хромель — алюмель при тем- 
пературе холодного спая 273 К и Боре спая 373 К. Из урав- 
нений (6.1), (6.2) имеем · 


Е (373 К) [е2 (373) е, (973)]— 
— [е,(373) —е, (273)]—4,09.10-3В. 


Направление тока в холодном спае—от хромеля к алюмелю. 

В замкнутой цепи термоэлектродов справедлив закон проме- 
жуточных проводников [45]; он гласит: термоэлектродвижущая 
сила, возникающая в цепи последовательно соединенных несколь- 
ких различных термоэлектродов при равенстве температур всех 
мест их соприкосновения, равна термоэлектрической силе двух 
конечных термоэлектродов этой цепи. Из этого закона следует, 
что включение в цепь термопары, состоящей из двух термоэлект- 
родов, проводника С (рис. 6.1, в) из материала, отличающегося 
по свойствам от материала термоэлектродов, не оказывает влия- 
ния на величину термоэлектродвижущей силы термопары, если 
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места соединения проводника имеют одинаковую температуру, 
нем = Га, 

Подробное обоснование принципов построения термопар при- 
ведено в работе [45]. В настоящей книге рассматриваются лишь 
вопросы, связанные с конструктивными особенностями и практи- 
ческим использованием термопар, применяемых при тепловых 
‘статических испытаниях. 
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Рис. 6.2. Электрические схемы подключения термопар 
к регистраторам 


Простейшая термопара (рис. 6.2,а) состоит из двух термоэлек- 
тродов, спаянных или сваренных между собой на одном из кон- 
цов. Этот спай, помещаемый в нагретую зону, называется 
горячим (рабочим) спаем. Два других конца термопары, присоеди- 
няемые к измерительному прибору, образуют холодный (свобод- 
ный) спай. Присоединение термопары к измерительному при- 
бору эквивалентно включению в цепь третьего проводника. Из 
закона промежуточных проводников следует, что при одинако- 
вой температуре зажимов прибора включение его в контур не 
изменяет термоэлектродвижущую силу термопары (рис. 6,2, б). 

К материалам, используемым для изготовления термопар, 
‚предъявляется ряд требований, основные из которых следую- 
щие: | 
‚  —_ постоянство значения термо-э.д.с. при многократных нагре- 
-ваниях и продолжительном применении; 

— большая величина термо-э.д.с. и предпочтительно линей- 
ная зависимость ее от температуры; 

— термоэлектрическая однородность; 

— химическая и физическая устойчивость к среде, в которой 
производится измерение; 

_ — низкое удельное сопротивление и слабая зависимость его 
от температуры; 
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— низкие теплопроводность и теплоемкость; 

— слабая чувствительность к воздействию электромагнитных 
полей; | | | 

— достаточная механическая прочность, технологичность при 
‚ обработке и низкая стоимость. 

Наиболее распространенными при тепловых статических испы- 
таниях являются термопары, основные характеристики которых 
приведены в табл. 6.2. Чаще всего применяются термопары хро- 
мель — алюмель (ТХА), которые имеют высокую термо-э.д.с. 
(-—4,1.10-5 В/град), стабильные характеристики и достаточную 
механическую прочность. Основным недостатком термопар ТХА 
является сравнительно высокая чувствительность алюмеля к 
влияниям магнитного поля [34], неизбежным при нагреве испы- 
тываемых конструкций инфракрасными нагревателями. | 
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Термопары хромель — копель (ТХК) применяются для изме- 
рения температуры до 900 К, хотя кратковременно они могут 
работать и при температурах 1100 К. Эти термопары имеют вы- 
сокую термо-э.д.с. (—6,2-10-5 В/трад), но зависимость ее от тем- 
пературы существенно нелинейна. При тепловых статических ис- 
пытаниях конструкций гиперзвуковых летательных аппаратов 
для измерения температуры выше 1500 К можно использовать 
термопары с термоэлектродами из платины, вольфрама, молиб- 
дена и их сплавов. Эти термопары, кроме платины, могут ра- 
ботать только в вакууме или инертной среде, не имеют стандарт- 
ных градуировок, обладают низкой механической прочностью и 
склонны к охрупчиванию. Применение при массовых измерениях 
термопар с термоэлектродами из платины и ее сплавов имеет 
известные трудности, связанные с высокой стоимостью материа- 
ла, склонностью платинового термоэлектрода к загрязнению, из- 
менением термо-э.д.с. при длительном воздействии высоких тем- 
ператур [18]. Установлено, что при нагревании свыше 1700 К в 
материале платинородиевого термоэлектрода термопар ТИП и 
ТПР происходит рекристаллизация, сопровождающаяся образо- 
ванием трещин на границах зерен, причем, чем выше содержа- 
ние родия в материале, тем интенсивнее происходит процесс 
рекристаллизации. Рост зерна в материалах этих термопар при- 
водит к изменению термо-э.д.с. Кроме того, при длительной вы- 
держке в условиях высоких температур происходит диффузия 
родия из термоэлектрода РАКВ в термоэлектрод РТ, скорость 
которой со временем снижается. При измерении высоких темпе- 
ратур необходимо помнить о значительном снижении механиче- 
ских характеристик термопар. Так, например, предел прочности 
платиновой проволоки при 1700 К снижается в 8 раз по сравне- 
нию с пределом прочности при нормальных температурах и со- 
ставляет примерно 2 даН/мм?. 

Выбор диаметров термоэлектродов термопар производится в 
зависимости от величины и темпа изменения температуры, харак- 
тера воздействия окружающей среды, теплопроводности материа- 
ла конструкции и ее теплоемкости в месте ‘установки термопары, 
допускаемого сопротивления измерительной цепи и т. д. При теп- 
ловых статических испытаниях для изготовления термопар ши- 
роко применяются термоэлектроды диаметром 0,05—0,7 мм. Оте- 
чественной промышленностью для изготовления термопар ТХА 
и ТХК выпускаются стандартные термоэлектроды в виде прово- 
локи следующих диаметров: 0,2; 0,3; 0,5; 0,7; 1,2; 2,0; 3,0 и 
5,0 мм. | 

Диапазоны температур, при которых допустимо применение 
хромеля, алюмеля и копеля, представлены в табл. 6.3 [17]. В таб- 
лице цифры без скобок показывают температуру, при которой 
термоэлектроды данного диаметра могут длительно работать в 
воздухе (под длительной работой подразумевается функциониро- 
вание в течение 1000 ч при условии изменения градуировки не 
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более чем на 1%). Цифры в скобках указывают температуру, 
которая может быть измерена кратковременно (до 100 ч с из- 
менением градуировки не более чем на 1%). При длительности 
измерения не более 1—2 ч верхний предел температур может 
быть увеличен примерно на 200 град по сравнению со значения- 
ми, приведенными в табл. 6.3. 


Таблица 63 


Допустимые диапазоны температур, К для термопар 
с диаметрами термоэлектродов, мм 


Сплав 

0,2—0,3 0,5—0,7 1,2—1,5 2,0—5,0 
Хромель Т | ‘870 (1070) 1070 (1270) 1270 (1370) 1270 (1470) 
Алюмель 870 (1070) 1070 (1270) 1270 (1370) 1270 (1470) 
Копель | 770 (870) 870 (1070) |. 870 (1070) 870 (1070) 


Как указывалось выше, при изготовлении термопар концы 
термоэлектродов свариваются или спаиваются вместе и образу- 
ют рабочий спай. Термоэлектроды должны иметь электрический 
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Рис. 6.3. Термопара для измерения температуры поверх- 
ности конструкции: 


1—испытываемая конструкция; 2—термоэлектроды термопары; 
3—дополнительное крепление; 4—внутренняя изоляция; 5—внеш- 
НЯЯ ИЗОЛЯЦИЯ 


контакт только в рабочем спае. Наличие электрического контак- 
та по длине термоэлектродов в других местах приводит к ошиб- 
кам в измерении температуры. По этой причине необходимо изо- 
лировать термоэлектроды друг от друга по всей длине. Надеж- 
ная работа термопар в значительной мере определяется выбором 
изоляционных материалов. 

Для изготовления изоляции могут использоваться стеклянная, 
кварцевая или кремнийорганическая нити, наматываемые на 
поверхность термоэлектродов с последующей пропиткой обмот- 
ки термостойкими эмалями (рис. 6.3). Можно использовать кера- 
мическую изоляцию в виде трубок или бус из тугоплавких окис- 


229 


лов алюминия, магния, бериллия, циркония и тория. При выборе 
материала изоляции следует помнить о возможном взаимодей- 
ствии материалов изоляции и термоэлектродов. при высоких 
температурах и по возможности не допускать его. Так, напри- 
мер, применение платинородий-платиновых. термопар для изме- 
рения высоких температур требует весьма тщательного выбора 
материалов, изолирующих термоэлектроды друг от друга. Выб- 
ранный материал должен быть наименее химически активен, что- 
бы не загрязнять платиновый термоэлектрод. Хорошие результа- 
ты может дать применение керамики из окиси тория, бериллия 
или алюминия с прибавкой к основной массе 1% окиси 
тория. 

При использовании в электронагревательных установках ис- 
точников регулируемой электрической энергии переменного тока 
могут возникать электрические и магнитные наводки в термо- 
электродах термопар, которые снижают точность измерения тем- 
пературы. Так, например, при изменении напряженности поля от 
-2.105 до 5:10° В/м то оши измерения температуры, равной 
370 К, увеличилась с 0,2% до 0,65% [32]. Влияние магнитных по- 
лей рассматривалось в работе [34]. Для всех исследованных тер- 
моэлектродов, за исключением алюмеля, наводки были незначи- 
тельны — не более 0,1 мкВ/град при напряженности поля 
9000 Гс. Для алюмеля наводки составили примерно 1 мкВ/град, 
т. е. в 10 раз больше. Чтобы исключить влияние электрических и 
магнитных наводок на точность измерений, термоэлектроды тер- 
мопар следует экранировать. Наиболее эффективная защита от 
воздействия электромагнитных наводок и агрессивной среды при 
высоких температурах достигается при использовании термопар: 
в тонкой металлической оболочке, которая устанавливается свер- 
_ ху изоляционного материала. 

В работе [71] приводится конструкция малоинерционной тер- 
мопары, состоящей из тонких термоэлектродов, покрытых изоля- 
цией из окиси магния, и защитной оболочки из нержавеющей 
стали. Поперечное сечение термопары доводится до малых раз- 
меров путем плотного обжатия оболочки и последующего воло- 
чения. После изготовления термопара подвергается обжигу. В ре- 
зультате получается прочная малоинерционная термопара, легко 
изгибаемая в процессе монтажа. 

Одним из основных факторов, влияющих на точность и на- 
дежность измерения температуры поверхности твердых тел, яв- 
ляется способ крепления термопар. Крепление термопар на по- 
верхности конструкций при тепловых статических испытаниях 
осуществляется при помощи конденсаторной или точечной элект- 
росварки, путем зачеканки или приклейки. Способ и качество 
крепления термопар на поверхности конструкции оказывает су- 
щественное влияние на величину погрешностей измерения тем- 
пературы. Эти погрешности обусловливаются, главным образом, 
теплообменом между термопарой и конструкцией, степенью ис- 
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кажения температурного поля термопарой, теплообменом между 
термопарой и окружающей средой ит. д. 

При креплении термопары в месте контакта ее с поверхно- 
стью конструкции может возникнуть перепад температуры, кото- 
рый полностью войдет в ошибку измерения. Величина перепада 
температуры прямо пропорциональна термическому сопротивле- 
нию в контакте и плотности теплового потока, идущего по термо- 
электродам от рабочего спая (или к спаю). Поэтому при установ- 
ке термопар следует стремиться к улучшению контакта ее спая 
с поверхностью конструкции и уменьшению теплоотвода (или 
теплоподвода) по термоэлектродам. Теплоотвод (теплоподвод) 
по термоэлектродам нежелателен даже в случаях хорошего кон- 
такта рабочего спая термопары с поверхностью конструкции, так 
как он искажает температурное поле в зоне измерения темпе- 
ратуры. | 

При стационарном режиме температура конструкции в месте 
контакта определяется из рассмотрения баланса тепла, подводи- 
мого (отводимого) по термоэлектродам и отводимого (подводи- 
мого) в соседние участки конструкции. Чем ниже теплопровод- 
ность материала, тем большее искажение температуры конструк- 
ции вызывает термопара. Величина теплового потока по 
термопаре зависит от диаметра и теплопроводности термоэлект- 
родов и градиентов температуры по их длине, которые возника- 
ют из-за теплообмена термоэлектродов термопары с окружаю- 
щей средой. При установке термопар внутри равномерно нагре- 
той конструкции теплоотвод по термоэлектродам практически 
отсутствует. Большие градиенты температуры обычно возникают 
в термоэлектродах термопар, установленных на поверхности кон- 
струкции, подвергающейся интенсивному конвективному или лу- 
чистому теплообмену с окружающей средой или с соседними уча- 
стками конструкции. 

На рис. 6.4 приведены полученные экспериментально [32] по- 
грешности измерения стационарной температуры толстой сталь- 
ной шайбы термопарами с термоэлектродами различных диамет- 
ров (термопары приваривались к поверхности шайбы перпенди- 
кулярно). Нетрудно видеть, что интенсивный теплообмен между 
термоэлектродами и окружающей средой (воздухом) может при- 
вести к значительным погрешностям измерения, причем величина 
их сильно зависит от диаметра термоэлектродов. Очевидно, что 
при установке таких термопар на тонкой пластине или на мате- 
риале с низкой теплопроводностью следует ожидать еще боль- 
ших погрешностей измерения. 

Для уменьшения теплоотвода вдоль термоэлектродов послед- 
ние рекомендуется укладывать на длине в несколько десятков ди- 
аметров по изотерме. В тех случаях, когда для измерения тем- 
пературы применяются термопары, рабочие спаи которых заче- 
каниваются в материале конструкции, могут возникать 
значительные погрешности из-за теплового сопротивления в ме- 
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стах крепления. Для уменьшения этого вида погрешностей сле- 
дует при установке термопар тщательно обжимать рабочий спай 
материалом конструкции в месте крепления. 

Выполнение перечисленных выше рекомендаций по установке 
термопар при массовом термометрировании натурных конструк- 
ции с применением термопар, конструкция которых приведена на 
рис. 6.3, является весьма сложным и трудоемким процессом. _ 
Поэтому для измерений целесообразно применять наклеиваемые. 


Рис. 6.5. Конструкция наклеи- 
ваемой термопары: 


1|—выводные провода; 2—полоски 


Рис. 6.4. Погрешности измерения для хроме- стеклоткани; 3—накладка; 4—рабо: 
чий спай; 5-—связующее; б—термо-. 


левых одноэлектродных термопар различ, электроды. 7 диэлектрическая под 
ных диаметров | ложка 


термопары, которые в дальнейшем будем обозначать ТХА-НБ*, 
ТХА-НП или ТХА-НС (Н — наклеиваемый, Б — на бумажной 
основе, П — на пленочной основе, С — на слюдяной основе). 
Общий вид наклеиваемой термопары, предназначенной для 
измерения температуры конструкции в точке, приведен на 
рис. 6.5. Термопара ТХА-Н состоит из термоэлектродов, вывод- 
ных проводов диэлектрической основы и накладки. Термоэлект-. 
роды изготавливаются из. проволоки диаметром 0,05 мм, а вы- 
водные провода — из проволоки диаметром 0,2 мм. Соединение 
термоэлектродов в рабочем спае и с выводными проводами осу-- 
ществляется при помощи электродуговой сварки. Для изоляции. 
термоэлектродов от металлической конструкции и предохранения: 
их от механических повреждений применяется конденсаторная' 
бумага, слюда или лаковые пленки. Толщина диэлектрической 
основы подбирается из условия обеспечения необходимой элект-- 
роизоляции и минимального теплового сопротивления между 
термоэлектродами и исследуемой конструкцией и обычно состав-- 
ляет 0,02—0,05 мм. В качестве связующего для изготовления и 


* В разработке наклеиваемых термопар ТХА-НБ и других принимал уча-- 
стие инженер А. Я. Пойченко. 
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монтажа термопар ТХА-Н может использоваться клей БФ-4, 
клей ВЛ-9, ВС-10Т, ВК-32, цемент и др. 

В табл. 6.4 приведены максимально допустимые температуры 
наклеиваемых термопар различных типов. Увеличение рабочей 
температуры наклеиваемых темопар возможно путем применения 
высокотемпературных связующих. 

Таблица 6.4 


Макси- 
Г мальная 
Термопара ат АИ Связующее рабочая 
темпера- 
тура, К 
ТХА-НБ и ТХК-НБ Конденсаторная бумага Клей.БФ-4 450. 
`ТХА-НП и ТХК-НП Пленка клея ВЛ-9 - Клей ВЛ-9 600 
ТХА-НС и ТХК-НС Слюда Клей ВС-10Т 700 


Исследования измерительных характеристик наклеиваемых 
термопар ТХА-Н и ТХК-Н, изготовленных из нестандартных тер- 
моэлектродов диаметром 0,05 мм, показали, что в диапазоне тем- 


220 


200 


420 


Рис. 6.6. Результаты измерения температуры образца: 


О—показания термопары ТХА с диаметром термоэлектродов 0,2 мм; @ — 
показания наклеиваемой термопары ТХА-НБ 


ператур 270—700 К их термо-э.д.с. соответствует стандартным 
значениям. Максимальное отклонение показаний термопар ТХА- 
НБ от показаний термопар с диаметром термоэлектродов 0,2 мм, 
установленных на металлических образцах, не превышает +29 
при темпах нагрева до 50 град/с (рис. 6.6). Это указывает на 
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сравнительно низкую тепловую инерцию наклеиваемых термо- 
пар. 

При применении наклеиваемых термопар для измерения 
температуры поверхности конструкции, подвергающейся интен- 
сивному воздействию лучистого потока, следует стремиться к то- 
му, чтобы поглощательные способности поверхностей конструк- 
ции и термопары были близки, что может быть достигнуто путем 

нанесения специальных покры- 

х азса “тий или экранирования рабо- 
А И 24 А Е чего спая термоэлектродов. 
са ЙИ ‚На рис. 6.7 приведены показа- 

4 ния наклеенных на алюминие- 

вый образец термопар с экра- 


А МЕС у нами и без экранов. Предель- 
Ш ные отклонения показаний тер- 

220. Ф; в > КЕ: ра 2 Я 
Е Е . мопар без защитных экранов. 
и | $ от действительного значения 
00 57:0 не | температуры пластины при лу- 

ЕТ чистом потоке 72 кВт/м? до- 
А2 у: стигали 25—30. 

РАЙ ННННЫ Следует отметить, что по 
30 реа вопросу измерения темпера- 
250 т 7 туры термопарами и оценке их 

050 15 20 25 зс погрешностей в отечественной 


и зарубежной литературе опуб- 
Рис. 6.7. Результаты показаний термо- ЛИКОВАано значительное количе- 


пары ТХА-НБ: ство работ. Однако большин- 
П—показания термопары ТХА 0,2 мм (1); СТВО ИЗ НИХ посвящено иссле- 
О—показания термопары ТХА-НБ (2). @— г = 
показания термопары ТХА-НБ с экраном о, статических погреш 
(3) ностеи измерения температуры. 


Рассмотрим кратко некоторые 
из этих погрешностей. 

1. Погрешности, вызываемые неоднородностью структуры ма- 
гериала.--Эти погрешности возникают при наличии температур- 
ных градиентов по длине термопары. Неоднородность структу- 
ры зависит от технологии изготовления термоэлектродов, от ве- 
личины температуры и ее градиентов, при которых работает 
термопара, от степени загрязнения материала в процессе работы 
ит. д. В работах [54] и [22] показано, что из-за неоднородности 
материала термоэлектродов величина погрешности измерения 
может достигать для термопар ТХА до 0,8%, а для термопар 
ТХК до 10%. Однородность структуры термоэлектродов следует 
выборочно проверять в процессе изготовления проволоки, а так- 
же периодически контролировать при эксплуатации термо- 
пар. 

2. Погрешности, возникающие при пластических деформациях 
термоэлектродов при изготовлении термопар, их монтаже и про- 
ведении измерений [22]. Снижение этой погрешности достигается 
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путем отжига и старения термоэлектродов при повышенных тем- 
пературах [17]. 

З. Погрешности, связанные с эффектами Пельтье, Томсона и 
Джоуля [40, 11]. В горячем спае термопары тепло Пельтье пог- 
лощается, а в холодном спае — выделяется. Эффект Томсона 
заключается в поглощении или выделении тепла по длине термо- 
‘электродов при наличии температурного перепада. Эффект Джо- 
уля состоит в выделении тепла, пропорционального квадрату 
тока в цепи. Необходимо отметить, что количество теплоты, пог- 
лощаемой термопарой, пропорционально величине термотока. 
Поэтому при измерении термо-э.д.с., когда величина тока неве- 
лика, эффекты Томсона, Пельтье и Джоуля не оказывают суще- 
ственного влияния на точность измерения [32]. 


4. Погрешности, связанные с изменением сопротивления цепи 
термопары. Эти погрешности имеют место при измерении термо- 
тока, так как измерительные приборы в этом случае имеют не- 
большое внутреннее сопротивление, например, при измерении 
быстро изменяющихся температур с использованием высокочув- 
ствительных шлейфов осциллографа. Для уменьшения величины 
этой погрешности высокочувствительный шлейф следует или гра- 
дуировать совместно с используемой термопарой, причем рас- 
пределение температуры по длине термопары должно быть ана- 
логично распределению температуры в процессе измерения, или 
имитировать это изменение сопротивления термопары в процес- 
се градуировки шлейфа. 

о. Погрешность, вызванная теплоотводом (теплоподводом) по 
термоэлектродам термопары, как указывалось выше, в значи- 
тельной степени зависит от конструкции термопары, способа и 
качества ее крепления на поверхности исследуемого тела, тепло- 
обмена между термопарой и окружающей средой и т. д. Теоре- 
тическому и экспериментальному исследованию этой погрешно- 
сти посвящены работы [17], [31]. 


6. Погрешность, обусловленная неточностью градуировки тер- 
мопары, которая зависит от способа градуировки и точности 
образцовой термопары. 

7. Погрешности, вызванные применением соединительных Во 
водов и измерительными приборами. 


При использовании термопар для измерения температуры кон- 
струкций летательных аппаратов следует помнить, что регист- 
рирующие приборы, работающие в комплекте с термопарой, гра- 
дуируются при температуре холодных спаев 273 К. Если эта тем- 
пература в процессе измерения отличается от градуировочной, то 
необходимо вводить соответствующие поправки. Эти поправки 
могут учитываться или автоматически электрической схемой при- 
бора, или расчетным путем по формуле [58] 


Т=Ть+К(Т.—То), 
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где Г — истинная температура; 

Гр — температура, показываемая регистратором; 

Т, — действительная температура холодного спая термо- 
пары; 

Го — температура холодного спая термопары, при которой 
производилась градуировка; 

К — коэффициент, зависящий от типа термопары и интер- 
вала измеряемой температуры. 


Наиболее распространенным и эффективным методом устра- 
нения погрешности является метод применения компенсационных 
проводов. Компенсационные провода служат для отвода холод- 
ных концов термопары в зону с известной постоянной темпера- 
турой. К каждому холодному концу термопары подключается со- 
ответствующий компенсационный провод (положительный — к 
положительному термоэлектроду, отрицательный — к отрица- 
тельному термоэлектроду). Оба компенсационных провода под- 
бираются так, чтобы составленная из них термопара при темпе- 
ратуре рабочих спаев 373 К и холодных — при 273 К развивала 
бы термо-э.д.с., близкую к термо-э.д.с. термопары, с которой 
применяются данные компенсационные провода. Так, например, 
для термопары типа ТХА компенсационные провода изготавли- 
ваются из меди и константана; для термопары ТИП — из сплава 
ТИ (99,49% Си; 0,6% №) и меди. С теми термопарами, которые 
развивают малую термо-э.д.с. при температурах до 373К (на- 
пример, термопара ТПР-30/6), компенсационные провода не при- 
меняются. 


Для осуществления автоматической компенсации температу- 
ры холодных концов термопары, расположенных в приборе, в 
термоэлектрическую цепь вводится компенсирующее напряжение 
от постоянного источника тока. Для этой цели применяются ком- 
пенсационные коробки КТ-08. В автоматических потенциометрах 
температура холодных концов компенсируется автоматически 
введением в схему никелевого сопротивления. Если сопротивле- 
ние цепи превышает допустимое внешнее сопротивление, приме- 
няется метод двойного термостатирования, что позволяет суще- 
ственно сократить длину компенсационных проводов. 


— При измерении меняющихся во времени температур может 
иметь место динамическая погрешность термопар. Под динами- 
ческой погрешностью термопары понимают разность между мгно- 
венными значениями неискаженной температуры, меняющейся во 
времени, и температуры, регистрируемой термопарой. Динами- 
ческая погрешность термопары характеризуется ее тепловой 
инерцией. Под тепловой инерцией понимается свойство термопа- 
ры изменять температуру под действием внешней среды не 
мгновенно, а по истечении некоторого промежутка времени. Теп- 
ловая инерция свойственна всем материальным телам и, следо- 
вательно, создание безынерционной термопары принципиально 
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невозможно. С практической точки зрения при измерении темпе- 
ратуры поверхности твердого тела целесообразнее рассматри- 
вать тепловую инерцию не изолированной термопары, а системы, 
состоящей из термопары и исследуемого тела. В этом случае 
тепловая инерция уже будет определяться теплоемкостью эле- 
ментов и теплопроводностью материала термопары и исследуе- 
мого тела, а также условиями теплообмена их между собой и 
окружающей средой. 

При выборе термопары для того или иного испытания следует 
руководствоваться оптимальным соотношением, иногда противо- 
речивых требований, таких, как малая тепловая инерция и ста- 
бильность измерительных характеристик при измерении высоких 
температур в окислительной среде; малая инерционность и вы- 
сокая точность измерений и т. д. Так, снизив несколько один 
вид погрешностей термопары, можно существенно увеличить 
другие. Для изготовления малоинерционных термопар следует 
‘применять тонкие термоэлектроды диаметром 0,05—0,2 мм, рабо- 
чий спай делать минимальных размеров и использовать электро- 
изоляционные материалы с малой теплоемкостью. Так, например, 
время запаздывания показаний теплоизолированной термопары с 
диаметром термоэлектродов 0,05 мм, приваренных к поверхности 
металлической конструкции, по отношению к истинному значе- 
нию температуры при темпах нагревания до 250 град/с не пре- 
вышает 0,01 с. 

В качестве другого примера могут быть приведены результа- 
ты экспериментального исследования нестационарной погрешно- 
сти измерения температуры неизолированной медной одноэлект- 
родной термопарой диаметром 1,16 мм, приваренной перпендику- 
лярно к поверхности тела [32]. На рис. 6.8 приведено изменение 
во времени нестационарной погрешности (кривая 1), скорости 
нагревания (кривая 2) и стационарной погрешности (кривая 5). 

Для измерения температуры поверхности металлических кон- 
струкций иногда применяются так называемые двухэлектродные 
термопары без спая [32]. Термоэлектроды данной термопары при- 
вариваются к конструкции на небольшом расстоянии друг от 
друга. Они имеют меньшую тепловую инерцию по сравнению с 
термопарами, термоэлектроды которых соединяются между со- 
бой в рабочем спае. Другим важным преимуществом такой 
термопары является возможность непрерывного контроля нали- 
чия контакта термоэлектродов с поверхностью конструкции, так 
как нарушение этого контакта одновременно приводит к нару- 
шению электрической цепи термопары и, соответственно, выход- 
ного сигнала. 

Для контроля правильности выбора типа термопар, предна- 
значенных для измерения температуры конструкции при нестацио- 
нарных режимах нагрева, может быть рекомендован следующий 
практический прием. На поверхность испытываемой конструкции 
в зоне с наименьшей тепловой инерцией (например, на обшивке, 
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в месте, наиболее удаленном от силовых элементов) устанавли- 
ваются рядом с основной термопарой дополнительные, которые 
отличаются только диаметром термоэлектродов. Например, при 
измерении температуры термопарами с диаметром термоэлектро- 
дов 0,5 мм в качестве дополнительных могут использоваться 
термопары с диаметром термоэлектродов 0,2 и 0,3 мм. Если по- 


ДТК (0), К/мин 
ДА 


Рис. 6.8. Результаты исследования нестационарной погрешности из- 
мерения температуры [32]: 


1—нестационарная погрешность измерения температуры- поверхности тела мед: 

ной одноэлектродной термопарой диаметром 1,16 мм; 2—производная по вре- 

мени от температуры, измеряемой термопарой /[/(т); 3—стационарная пог- 
решность 


казания термопар с различными диаметрами термоэлектродов 
одинаковые (в пределах их точности), то для измерения темпе- 
ратуры при рассматриваемом тепловом режиме нагревания мо- 
жет использоваться любая из этих термопар. В этом случае 
целесообразно для измерения выбрать термопару с термоэлект- 
родами большего диаметра, обладающую повышенной прочно- 
стью и долговечностью. Термопара, показания которой отличают- 
ся от остальных термопар на величину, превышающую точность 
измерения, не может быть рекомендована для данных испыта- 
НИЙ. | 


Термометрические пробки 


При испытаниях конструкций, изготовленных из неметалличе- 
ских материалов, часто возникает необходимость исследования 
температурных полей по толщине материала. Теплопроводность 
неметаллических материалов сравнительно невелика, поэтому по 
толщине элементов конструкции при нестационарных тепловых 
режимах возникают большие температурные перепады, причем 
распределение температуры имеет нелинейный характер. Реше- 
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ние таких задач связано с рядом технических трудностей при 
монтаже датчиков температуры и определении точного их рас- 
положения по толщине материала. | 
Установка термопар с диаметром термоэлектродов 0,2—0,7 мм 
в отверстия, высверленные в готовой конструкции, в большинстве 
случаев не приводит к желаемым результатам из-за отвода тепла 
по электродам. Кроме того, на результаты измерений в значи- 
тельной степени влияет качество контакта между рабочим спаем 


Рис. 6.9. Термометрическая пробка: 


1—корпус; 2—термоэлектроды термопар; 3—испытываемая конст- 
рукция 


и конструкцией, которое при этой технологии монтажа плохо 
поддается контролю. В отдельных случаях термопары могут ус- 
танавливаться в материале конструкции при его изготовлении. 
Для исследования температурных полей могут быть рекомен- 
дованы так называемые «термометрические пробки», конструкция 
которых приведена на рис. 6.9, а. Термометрическая пробка 
изготавливается в виде цилиндра из того же материала, что и 
конструкция. Диаметр пробки выбирается из условия 20:222004 
(где 4 — диаметр термоэлектрода). В отверстиях цилиндра, 
просверленных на разных уровнях от поверхности нагрева, уста- 
навливаются термопары с диаметром термоэлектродов 0,05 мм, 
после чего отверстия заполняются связующим, на основе которо- 
го изготовлен данный конструкционный материал. Термоэлект- 
роды по вертикальным каналам на боковой поверхности цилинд- 
ра выводятся на один из торцев пробки. Затем на цилиндриче- 
скую поверхность наносится тонкий слой связующего, и термо- 
метрическая пробка устанавливается в заранее подготовленное 
отверстие конструкции. Общий вид термометрической пробки, 
установленной в конструкции, показан на рис. 6.9, 6. 


Терморезисторы 


Принцип действия терморезисторов основан на свойстве ма- 
териала изменять электрическое сопротивление с изменением 
температуры. Для изготовления терморезисторов могут исполь- 
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зоваться платина, медь, вольфрам, никель и его сплавы и другие 
материалы. Отечественной промышленностью серийно выпуска- 
ются терморезисторы платиновые типа ТСП, предназначенные 
для измерения температуры в диапазоне от 73 до 773 К, и тер- 
морезисторы медные типа ТСМ — диапазон измерения темпера- 
туры от 223 до 373 К [58]. 

Для измерения температуры конструкции при статических 
испытаниях пригодны специальные приклеиваемые терморези- 
| сторы, конструктивная схе- 
ма которых приведена на 
рис. 6.10. В качестве чувст- 
вительного элемента в этих 
терморезисторах использует- 
ся тонкая калиброванная 
проволока, уложенная зиг- 
загообразно и приклеенная 
к диэлектрической основе 
Величина рабочего тока 


2222,27 РУ 
я АУЕ 
ид р, 


Рис. 6.10. Наклеиваемый ‚ терморези- в чувствительном элементе 
стор на диэлектрической основе: 


1—термочувствительная решетка; 2—связу- тензорезистора выбирается 
ющее; 3—диэлектрическая основа: 4—вы- в зависимости от условии 
резне теплообмена между чувстви- 
тельным элементом, окружающей средой и конструкцией и, как 
правило, лежит в пределах 10—15 мА. Выделяемое при этом 
тепло мало изменяет температуру чувствительной решетки и 
практически не влияет на точность измерения. К достоинствам 
терморезисторов следует отнести их высокую чувствительность. 
к изменению температуры. Так, например, при повышении тем- 
пературы платинового терморезистора на 250 град его сопротив- 
ление увеличивается в 2 раза. Другим достоинством применения 
терморезисторов, которые по принципу действия сходны с тензо- 
резисторами, является единообразие измерительной аппаратуры 
при испытаниях. К недостаткам приклеиваемых терморезисторов 
относятся невозможность измерения температуры в точке и из- 
менение сопротивления чувствительного элемента при деформи- 
ровании конструкции, приводящее к ошибкам в измерении тем- 
пературы. 

Погрешность измерения Д.,., возникающая из-за прираще- 
ния сопротивления терморезистора при деформировании поверх- 
ности конструкции ЛА. и за счет разности коэффициентов линей- 
ного расширения конструктивного материала и материала чув- 
ствительной решетки АК., может быть определена по формуле 


АА 4.) Ка квт] 
Е,“ АР т 3 


где В. — температурный коэффициент; 
К — коэффициент тензочувствительности; 
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е — деформация детали; 
Ок И Фр — коэффициенты линейного расширения материала кон- 
струкции и чувствительного элемента. 

Для платинового терморезистора при Т=473 К В; =3,94.10-3; 
== 300:10—5; К=5; ор=8,9:10-6 и ок=22.10-6, величина Л. „ до- 
стигает 54. Следовательно, наклеиваемые терморезисторы мож- 
но применять для малодеформируемых конструкций, изготовлен- 
ных из материала, имеющего коэффициент линейного рас- 
ширения, близкий к коэффициенту линейного расширения 
чувствительной решетки. 


Пирометры 


Для измерения высоких температур (1000 К и выше) равно- 
мерно нагретых поверхностей могут использоваться оптические 
(яркостные), радиационные и цветовые пирометры. Важным пре- 
имуществом применения пирометров является то, что информа- 
ция о температуре поверхности передается бесконтактным спо- 
собом; это устраняет возмущающие факторы, неизбежные при 
контактных методах измерения. Только с помощью пирометров 
можно измерить температуру инфракрасных излучателей, нахо- 
дящихся под высоким напряжением. Пирометры имеют и недо- 
статки, затрудняющие использование их при тепловых статиче- 
ских испытаниях. Это селективность излучения и поглощения, 
невозможность определения местных значений температуры при 
неравномерном распределении ее по поверхности, невозможность 
измерения температуры при загазованности пространства между 
объектом измерения и пирометром и др. 

Оптические пирометры. В основу принципа работы 
оптических пирометров положена зависимость монохроматиче- 
ской интенсивности излучения абсолютно черного тела [2 от 
длины волны и температуры; в соответствии с законом Планка 
она выражается формулой 


где с, =0,374.10-2 Вт-м?; 
с. = 1,4387:10-? м:град; 
\ — длина волны; 
Т — абсолютная температура. 


Ввиду трудности измерения абсолютной величины интенсивно- 
сти излучения в оптических пирометрах производится сравнение 
в монохроматическом свете яркости исследуемого тела с ярко- 
стью тела, предварительно градуированного по излучению абсо- 
лютно черного тела. На рис. 6.11, а приведена принципиальная 
схема наиболее распространенного типа оптических пирометров 
ОППИР. В этом пирометре яркость исследуемого тела сравни- 
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вается с переменным эталоном яркости — нитью фотометриче- 
ской лампы накаливания. Изменяя ток в фотометрической лам- 
пе, добиваются совпадения яркости нити и исследуемого тела. 
На рис. 6.11, б для примера показаны три изображения нити 
фотометрической лампы: / — яркость нити меньше яркости ис- 
следуемого тела; // — больше; //7 — равные (при этом произ- 
водится определение температуры исследуемого тела). По вели- 
чине тока, потребляемого фотометрической лампой в момент 


Рис. 6.11. Оптическая и электрическая схемы пирометра ОППИР: 


]—нагретая конструкция; 2—объектив; 3—ослабляющий фильтр; 4—эталонная лампа; 
5—юкуляр; б—монохроматический светофильтр; 7—диафрагма; 8—глаз наблюдателя; 
9—регистрирующий прибор; 10—аккумулятор; //—реостат; 12—выключатель 


отсчета, и градуировочной характеристике определяется темпе- 
ратура нагретой поверхности. Обычно шкала регистрирующего 
прибора градуируется непосредственно в градусах. 

Радиационные пирометры. Принцип действия ра- 
диационных пирометров основан на определении интегральной 
мощности излучения абсолютно черного тела при заданной тем- 
пературе | 

со С. ЕЕ 
== | 5 [7 — ) Ва] 


0 


Конструктивная схема радиационного пирометра приведена на 
рис. 6.12. Основной частью прибора является рефлекционный 
телескоп, концентрирующий энергию излучения исследуемого те- 
ла на поверхность черненых платиновых лепестков термостол- 
бика, который вырабатывает электрический сигнал, пропорцио- 
нальный определяемой температуре. Соответствие между 
электрическим сигналом и температурой поверхности тела опре- 
деляется при градуировке. Промышленностью выпускаются ра- 
диационные пирометры типа РАПИР с диапазонами измерений 
673—1473 К; 973—1673 К; 1273—2273 К и 1473—2773 К. Для 
регистрации показаний радиационных пирометров может ис- 
пользоваться автоматическая самопишущая аппаратура. 
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Цветовые фотоэлектрические пирометры. 


Принцип действия этих пирометров основан на законе смещения 
Вина 


Ш 


где с — постоянная, равная 14,38-10-3 м:град. 

` На основании закона смещения можно определить отноше» 
ние интенсивностей излучений данного тела в лучах двух зара- 
нее выбранных длин волн, например, в красных и синих лучах. 


Рис. 6.12. Схема радиационного пирометра: 


1—нагретая конструкция; 2—объектив; 3—диафрагма: 4—термостолбик; 
5—окуляр; 6—регистратор 


~ 


Это отношение для каждой температуры будет различным, но 
вполне определенным и, следовательно, может служить критери- 
ем для определения температуры тела. Соотношение, связываю- 
щее значение истинной температуры Т с температурой Гь, изме- 
ряемой цветовым пирометром, имеет вид 


где г, — коэффициент монохроматического излучения. 


Необходимо отметить, что цветовые пирометры имеют ряд 
существенных преимуществ по сравнению с оптическими и радиа- 
ционными пирометрами. Во-первых, цветовая и истинная темпе- 
ратуры многих тел близки по величине, и для серых тел, какими 
можно считать большинство исследуемых материалов, темпера- 
туры Г и Г: совпадают. Поправки, вводимые при переходе от 
цветовой температуры к истинной, определяются отношением 
8 (11) /= (2) и поэтому в значительно меньшей степени зависят от 
состояния поверхности источника излучения, чем абсолютные 
значения 8(/)1) и (72). Кроме того, на результаты измерений, 
проводимых с помощью цветовых пирометров, поглощение окру- 
жающей среды влияет очень слабо, так как среда (воздух, со- 
держащий СО, СО», пары воды, частицы пыли и дыма) в одина- 
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Рис. 6,13, Блок-схема цветового фотоэлектрического пирометра ЦЭП 


ковой степени ослабляет монохроматическую интенсивность излу- 
чения обеих длин волн. 

В связи с этим в цветовых пирометрах практически отсутст- 
вуют погрешности измерения, связанные с изменением расстоя- 
ния от фотоэлектрического датчика до излучающей поверхности. 
Фотоэлектрические цветовые пирометры типа ЦЭП обеспечивают 
автоматические дистанционные измерения и регистрацию тем- 
пературы поверхности конструкций. 

На рис. 6.13 приведена принципиальная схема пирометра 
ЦЭП. Пирометр работает следующим образом. Излучение на- 
гретого тела через оптическую систему и обтюратор, вращаемый 
синхронным двигателем, попадает на фотоэлемент. Обтюратор 
выполнен в виде диска с красным и синим светофильтрами. 
При вращении обтюратора на фотоэлемент последовательно по- 
падает излучение красной и синей спектральной яркости. Возни- 
кающие импульсы фототока предварительно усиливаются и по- 
даются на вход измерительно-вычислительной системы, которая 
состоит из блока логарифмирования спектрального отношения и 
ряда усилительных каскадов. Система выполняет функции пере- 
формирования импульсов, обработки информации и выделения 
постоянной составляющей тока, пропорциональной величине из- 
меряемой температуры. Регистрация показаний измерительной 
системы производится автоматическим самописцем. Диапазон 
измерения ЦЭП (1670—3070 К) разделен на поддиапазоны по 
250—400 град, погрешность измерения — не более +1% от верх- 
него предела поддиапазона. 


6.3. ИЗМЕРЕНИЕ ПЛОТНОСТИ ЛУЧИСТЫХ ПОТОКОВ 


Наиболее распространенным методом нагревания конструк- 
ции при тепловых статических испытаниях является инфракрас- 
ный нагрев электрическими нагревателями. Для воспроизведения 
нагревания конструкции по заданной программе необходимо ре- 
гулировать электрическую мощность, подаваемую на нагрева- 
тели. Одним из способов управления электрической мощностью 
является управление по плотности лучистого потока. Для осу- 
ществления этого способа регулирования нужно непрерывное из- 
мерение величины плотности лучистого потока, т. е. необходимы: 
датчики лучистых потоков. Специфика использования датчиков: 
лучистых потоков для управления процессом нагревания конст- 
рукции накладывает дополнительные к перечисленным в разд. 6.1 
требования, а именно: широкий диапазон измерения величин лу- 
чистых потоков, малая тепловая инерция датчика, возможность 
получения непосредственно величины лучистого теплового потока: 
без дополнительных обработок, малые габариты датчика. 

Давно используемые в теплотехнике приборы для измерения 
плотности лучистых потоков типа радиометров и калориметров 
[16] не отвечают перечисленным выше требованиям и не исполь- 
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зуются при тепловых статических испытаниях. Для измерения 
плотности лучистых потоков от инфракрасных нагревателей в 
‘настоящее время создано несколько видов малоинерционных 
датчиков; описание конструкции и принцип действия некоторых 
из них будут даны ниже. 

Датчик лучистого потока с чувствительным элементом из 
фольги [69], [53], который в дальнейшем будем называть ДЛП, 
представляет собой массивный медный блок с круглым отвер- 
стием, закрытым тонкой пластинкой из константановой фольги 
(рис. 6.14). При облучении датчика температура массивного кор- 
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Вода 
Рис. 6.14. Медный блок с кон- Рис. 6.15. Охлаждаемый 
стантановым диском: радиометр с константа- 
1—медный блок (теплообменник); НОВЫМ ДИСКОМ: 


2—константановый диск 1—константановый диск; 2— 


корпус; 3—медный термо- 

электрод дифференциаль- 

ной термопары; 4—теплооб- 
менник 


пуса остается постоянной, а в константановой пластинке возни- 
кает градиент температур по радиусу, пропорциональный падаю- 
щему лучистому потоку. О величине этого потока можно судить 
по разности температур между центром пластины и заделанным 
краем. В датчике ДЛП константановая пластина является одним 
‘из термоэлектродов дифференциальной термопары, вторым тер- 
моэлектродом служит медный блок датчика и тонкий медный 
провод, приваренный в центре константановой пластины. В [69] 
даны аналитические зависимости между плотностью лучистого 
теплового потока, перепадом температур в константановом диске 
и его геометрическими размерами. Из этих зависимостей следу- 
ет, что чувствительность датчика пропорциональна геометриче- 


А 
скому параметру —— (№ — радиус пластины, 6 — толщина пла- 


стины) и постоянная времени датчика пропорциональна К?. 

При длительном облучении датчика возможно существенное 
повышение температуры медного корпуса, поэтому целесообраз- 
но охлаждать его проточной водой (рис. 6.15). 


246 


На рис. 6.16 приведен общий вид датчика ДЛИ, предназна- 
ченного для измерения плотности лучистых потоков при тепловых 
статических испытаниях. Диапазон измеряемых потоков равен 
0—1,7:10° Вт/м?. Для увеличения выходного сигнала при сохра- 
нении малой инерции датчика на корпусе установлено семь кон- 
стантановых дисков; дифференциальные термопары соединены 
последовательно. С целью уменьшения погрешностей, возникаю- 
щих от воздействия конвективных тепловых потоков, на датчик 
надевается крышка из тонкой слюды, прозрачной для инфра- 


Рис. 6.16. Датчик лучи- Рис. 6.17. Схема расположения терморезисто- 
стого потока ДЛП ра на теплообменнике датчика ЛТП: 


1—термочувствительная решетка; 2—диэлектрическая 

основа; 3—теплообменник: Т;—температура термочув- 

ствительной решетки; Т›—температура теплообмен- 
ника 


красных лучей. Для повышения поглощательной способности и 
уменьшения влияния спектра падающего лучистого потока на 
поверхность чувствительного элемента наносится слой покрытия 
(термостойкий лак с наполнителем из керосиновой сажи) с пог- 
лощательной способностью, близкой к поглощательной способ- 
ности абсолютно черного тела. 

Датчик предварительно градуируется, при этом определяется 
зависимость выходного сигнала от величины плотности лучистого 
потока. Эта зависимость для датчика ДЛИ линейная, чувстви- 
тельность 0,4 мВ-м?/кВт, постоянная времени не больше 0,1 с. 

Чувствительным элементом другого датчика лучистого пото- 
ка, который будем называть датчиком ЛТП [23], является термо- 
резистор, изготовленный из тонкой проволоки или фольги, на- 
клеенной на термостойкую диэлектрическую основу. Материалом 
диэлектрической основы служит пленка из лака ВЛ-9 или кон- 
денсаторная бумага, а проволока и фольга изготовляются из 
сплава Н50К10, имеющего стабильные характеристики до темпе- 
ратуры 573 К. Терморезистор укрепляется на охлаждаемом теп- 
лообменнике (рис. 6.17, а), что обеспечивает создание темпера- 
турного перепада по его толщине при инфракрасном облучении 
с внешней поверхности. Выходной сигнал датчика ‘определяется 
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величиной температуры терморезистора Г., которая пропорцио- 
нальна плотности лучистого потока д (рис. 6.17, 6). 

При интенсивном отводе тепла в теплообменник малая инер- 
ционность датчика обеспечивается применением тонкой проволо- 
ки или фольги и диэлектрической основы. 

Во избежание нелинейности измерительной характеристики 
датчиков, обусловленной собственным излучением поверхности 
чувствительного элемента и нелинейностью изменения темпера- 


Регистратор 


Рис. 6.18. Конструктивная и 
электрическая схемы датчика 
лучистого потока ЛТП: 


[рабочий терморезистор; 2—за- 
щитная слюдяная крышка; 3—теп- 


лообменник; 4—компенсационный 
1 Проточная терморезистор: Ю—резистор измери- 
| вода р тельного моста; (И—источник пи: 


тания 


турного коэффициента сопротивления В, максимальная темпера- 
тура чувствительного элемента не должна превышать 373—423 К. 

Конструкция и электрическая схемы датчика ЛТИ приведены 
на рис. 6.18.* В связи с тем, что рабочий и компенсационный 
терморезисторы датчика включены в соседние плечи измеритель- 
ного моста, колебания температуры термообменника не оказы- 
вают существенного влияния на его измерительные характери- 
стики. Для уменьшения погрешностей измерения, вызванных кон- 
вективным теплообменом, чувствительный элемент — терморези- 
стор закрывается защитной крышкой из слюды. 

На рис. 6.19 приведена конструктивная схема датчика лучи- 
стого потока, предназначенного для измерения разности лучистых 
потоков, идущих от инфракрасных нагревателей и от конструк- 
ции, т. е. потока, поглощенного конструкцией. Такие комбиниро- 
ванные датчики лучистого потока применяются для управления 


* В разработке датчиков ЛТП принимала участие инженер Р. В. Влас- 
кина. 
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процессом нагревания по поглощаемому конструкцией лучисто- 
му потоку | 


Л Л Л 4 
пг — пад — (Фотр-- ес0Гз), 
где Г; — температура поверхности нагреваемой конструкции. 


В отдельных случаях наличие защитной крышки из слюды 
может вносить существенные погрешности при измерении вели- 
чины лучистого потока. Это имеет место при интенсивном кКонН- 
вективном теплообмене, когда слюда нагревается и начинает из- 
лучать энергию, внося погрешности в измерения. При измерении: 


ЕЕ 
Ух м, 


=== 


Проточная | 
Вода \ 


Рис. 6.19. Конструктивная и электрическая схемы датчика 
ЛТП, предназначенного для измерения лучистого потока, 
поглощаемого конструкцией: 


Ги 4—рабочие терморезисторы: 2—защитная крышка; 3—теплооб- 
менник; Ю—резистор измерительного моста; И-—источник питания 


лучистого потока от нагревателя с температурой излучателя 
950—1200 К в области спектра, соответствующей инфракрасному 
излучению, слюда поглощает часть лучистого потока. Когда 
применение защитной крышки из слюды вносит существенные 
погрешности, следует применять датчик лучистого потока, на по- 
казания которого конвективный теплообмен не влияет. Схема 
такого датчика приведена на рис. 6.20. На поверхности тепло- 
обменника устанавливаются два терморезистора, которые рас- 
полагаются рядом таким образом, чтобы условия облучения и 
конвективного теплообмена были идентичными. На внешнюю по- 
верхность терморезисторов наносятся покрытия с разной погло- 
щательной способностью. При облучении датчика лучистым по- 
током это приводит к нагреванию терморезисторов до различных 
температур. Терморезисторы включаются в соседние плечи изме- 
рительного полумоста, и регистрирующий прибор фиксирует 
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электрический сигнал, пропорциональный разности температур. 
В свою очередь разность температур пропорциональна величине 
лучистого потока, падающего на датчик, поэтому посредством 
традуировки можно установить зависимость выходного сигнала 
от величины лучистого потока. 
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С | сахехи м Рис. 6.20. Конструктивная и 
к ХУ электрическая схемы дат- 
х $ чика лучистого потока ЛТП 
х № с двумя рабочими терморе- 
: зисторами: 

Проточная Ги 2—рабочие терморезисторы; 

вода 3 — теплообменник 


Величина выходного сигнала датчика лучистого потока мо- 
жет быть оценена по формуле 


ди=-- 0. 


При напряжении питания измерительного моста (/=2 В, тем- 
пературном коэффициенте сопротивления материала решетки 
В=5,2.10-3 1/трад и разности температур терморезисторов в 
1 град величина сигнала ЛИ равна 2,6 мВ. Датчики обеспечива- 
ют измерение лучистых потоков плотностью до 6:105 Вт/м?, име- 
ют линейную зависимость выходного сигнала от величины плот- 
ности лучистого потока, чувствительность (0,1—0,5) мВ-м?/кВт и 
постоянную времени не более 0,2 с. 

Диаграмма направленности датчиков типа ДЛП и ЛТП, при- 
веденная на рис. 6.21, соответствует закону Ламберта до угла 
ф<=50—60° (ф — угол между нормалью к поверхности и направ- 
лением лучей). 

Градуировка датчиков лучистого теплового потока может 
производиться или на установках с инфракрасными нагревателя- 
ми по калориметру, или по модели абсолютно черного тела. 
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В качестве примера на рис. 6.22 приведена конструкция 
калориметра *, принцип действия которого основан на определе- 


Рис. 6.21. Диаграмма направленности датчиков лучистого пото- 
ка ДЛП и ЛТП 


нии теплосодержания мерного цилиндра, помещенного в тепло- 
изолированный корпус. Медный цилиндр изготавливается из 
красной меди, боковые и внутренняя торцевая поверхности кото- 


1 А 


уу 
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АКАД 


Рис. 6.22. Калориметрическое устройство для измерения 
лучистых потоков: 

1—мерное тело; 2—охранная шайба; 3—термопара ТМК; 4— 

корпус; 5—термостат холодных спаев термопар; М—медный тер- 


моэлектрод дифференциальной термопары; К-—константановый 
термоэлектрод 


рого тщательно полируются и хромируются. Поверхность ци- 
линдра, облучаемая тепловым потоком, чернится покрытием с 


* В разработке калориметра принимал участие Ю. Д. Ходжаев. 
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известной поглощательной способностью. Особенностью конст- 
рукции данного калориметра является наличие охранного кольца. 
Величина лучистого теплового потока может быть определена по 


формуле 
о 1 (90 27 |, 
А | .) 


где С — вес мерного цилиндра; 
с — теплоемкость материала; 
Е — площадь облучения; 
5п — тепловые потери, определяемые экспериментальным пу- 
тем в процессе охлаждения мерного цилиндра при раз- 
личной начальной температуре. 


77777 


охе 


Рис. 6.23. Устройство для измерения ста- 
ционарных лучистых потоков: 


1—медная шайба; 2— покрытие; 3—теплоизолиро- 
ванный корпус; 4—конструкция; 5—:термопара 


Для градуировки датчиков ЛТП, имеющих сравнительно не- 
большую площадь чувствительного элемента, могут быть исполь- 
зованы модели абсолютно черного тела. В качестве модели аб- 
солютно черного тела может быть принята цилиндрическая по- 
лость с равномерно нагретыми стенками и достаточно малым 
отверстием в одной из них. Соотношение диаметра отверстия и 
глубины цилиндра подбирается так, чтобы степень черноты по- 
лости ғо была близка к единице. Для выбора этого соотношения 
можно воспользоваться формулой 

$ 
= — С —— , 
л[2 
где с — отражательная способность стенок; 

© — площадь отверстия; 

І — глубина полости. 

Для приближенного определения величины стационарных лу- 
чистых тепловых потоков в отдельных случаях может быть ис- 
пользовано довольно простое устройство, конструктивная схема 
которого приведена на рис. 6.23. Мерным элементом этого уст- 
ройства является пластина из материала с большой теплопро- 
водностью и теплоемкостью, расположенная на теплоизоляцион- 
ном материале. Для измерения температуры на нижней поверх- 
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ности пластины устанавливаются термопары. Зная теплофизиче- 
ские свойства материала пластины, ее геометрические размеры, 
условия теплообмена с источником излучения и пренебрегая теп- 
ловыми потерями в начальный момент нагревания мерного эле- 
мента, лучистый тепловой поток можно определить по формуле 


‚® В заключение необходимо отметить, что существенным недо- 
статком в методике измерений лучистых тепловых потоков при 
испытаниях конструкций летательных аппаратов является отсут- 
ствие эталона лучистого теплового потока, который позволил бы 
производить метрологическую аттестацию указанного типа при- 
боров. | | 


6.4. ИЗМЕРЕНИЕ НАГРУЗОК 


В процессе статических испытаний к конструкции летатель- 
ного аппарата прикладываются внешние нагрузки в виде сосре- 
доточенных сил, давления или разрежения; величину этих на- 


Рис. 6.24. Схема установки ди- Рис. 6.25. Схема установки датчиков 
намометров в системе нагру- давления в системе нагружения: 
жения: 1—силовозбудитель; 2—поршень; 3—датчик 
1—силовозбудитель; 2— динамометр; давления; 4—рычажная система; 5—испы- 
3—рычажная система: 4—испытыва- тываемая конструкция 


емая конструкция 


грузок необходимо измерять и регистрировать. Силы измеряют- 
ся непосредственно с помощью динамометров, включаемых в си- 
ловую цепь системы нагружения (рис. 6.24) или определяются по 
показаниям датчиков давления, измеряющих давление рабочей 
жидкости в силовозбудителе (рис. 6.25). Более распространенным 
в настоящее время является способ измерения сил с помощью 
динамометров. При применении в гидравлической системе нагру- 
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жения силовозбудителей с малым трением (см. рис. 5.21) иобес- 
печении отсутствия колебаний давления рабочей жидкости воз- 
можен переход на определение сил по давлению в силовозбуди- 
теле. Этот способ обеспечивает точность измерения сил, 
одинаковую с динамометрическим, но имеет перед ним некото- 
рые преимущества: разрушение датчика не приводит к выходу 
из строя нагружающей цепи, так как он не является ее звеном; 
один и тот же датчик давления может использоваться для изме- 
рений усилий растяжения и сжатия; сокращаются размеры ры- 
чажных систем из-за отсутствия динамометров и элементов их 
крепления; датчик давления значительно проще по конструкции, 
чем динамометр на тот же диапазон нагрузок, менее трудоемок в 
изготовлении и имеет меньшую стоимость. В ответственных ис- 
пытаниях для повышения надежности при измерении усилий 
рекомендуется использовать оба указанных способа одновре- 
менно. 

Используемые в настоящее время · динамометры и датчики 
давления могут работать только в условиях нормальных темпе: 
ратур, поэтому при испытаниях они должны устанавливаться вне 
зоны нагрева. Если же возникает необходимость установки дат- 
чиков в зоне нагрева, то должно быть обеспечено охлаждение, 
исключающее воздействие повышенных температур на их чувст- 
вительные элементы. 


Таблица 6.5 


Геометри- Вес (с уче- 


Диапазон ческие раз- 
Тип дина- том элемен- 
мометра аы Р ЗА тов крепле- 

метр), мм ния), даН 

ДД-0,1 0—1 70х85 а 
ДД-0,2 0—2 70х85 1,5 
ДД-0,5 0—5 85 «89 2,1 
ДД-1 0—10 85 85 к 
ДД-2 0—20 169.50 2,6 
ДД-5 0—50 360 х96 3,9 
ДД-10 0—100 360 «60 8,5 
ДД-20 0--200 380Ж60 15,9 
ДД-50 0—500 080 «69 20 
ДД-100 0—1000 650х170 97,9 


Дистанционные динамометры. При тепловых ста- 
тических испытаниях широкое применение нашли динамометры с 
дистанционной передачей информации — дистанционные дина- 
мометры типа ДД. Некоторые характеристики дистанционных 
‘динамометров даны в табл. 6.5. 
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На рис. 6.26 приведены конструктивная и электрическая схе- 
мы дистанционного динамометра с диапазоном измерения усилий 
0—20 кН *. 

Упругий чувствительный элемент динамометра изготавливает- 
ся из стали ЗОХГСА, закаленной до ов= 120 даН/мм?, в виде 
сплошного круглого стержня, тонкостенной цилиндрической обо- 
лочки или рамки. Размещение тензорезисторов на упругом эле- 
менте и схема их соединения (см. рис. 6.26) выбираются таким 
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Рис. 6.26. Конструктивная и электрическая схемы дина- 
мометра: 


1—‹упругий элемент; 2—элемент крепления динамометров; 3— 
страховочный захват; 4—рабочие тензорезисторы; 5 — компенса- 
ционные тензорезисторы; 6—электрический штепсельный разъем 


образом, чтобы измерялась продольная сила, и влияние возмож- 
ных изгибающих моментов было исключено. Для обеспечения 
одновременной выдачи сигналов регистратору показаний динамо- 


метра и автомату нагружения на упругом чувствительном эле- 
менте установлено два тензометрических полумоста. 


Величина выходного сигнала динамометра может быть опре- 
‚делена по формуле 


|. с 
Е —— (Л доп ] 
АС = ОК = (1-р №), 


где ОИ — напряжение питания измерительного моста; 
| К — коэффициент тензочувствительности тензорезисторов; 
бдоп — Допускаемое напряжение в упругом элементе; 

Е — модуль упругости; 

и — коэффициент Пуассона. 
Как следует из формулы, значение выходного сигнала дина- 
‚мометра зависит от величины допускаемого напряжения в упру- 
гом элементе. В динамометрах типа ДД принимается двухкрат- 
‚ный запас прочности, т. е. одои=0,50в. Чтобы исключить 


* Конструкция динамометра разработана О. А. Перуниной. 


разрушение рычажных систем при возможных перегрузках, в ди- 
намометрах предусмотрены страховочные захваты, которые име- 
ют пятикратный запас прочности. Для динамометров, не имею- 
щих страховочных захватов, упругий элемент должен иметь 
пятикратный запас прочности, что, естественно, приводит к зна- 
чительному снижению чувствительности динамометра. 


Для динамометров типа ДД величины, входящие в формулу, 
имеют следующие значения: И=12 В, К=2, одои=б60 даН/мм?, 
Е=2,1.10-—* даН/мм?, и=0,35 и величина выходного сигнала со- 
ставляет —23 мВ. 


Динамометры типа ДД имеют линейную зависимость выход- 
ного сигнала от измеряемой величины, стабильные характери- 
стики и высокую надежность в эксплуатации. Средняя квадрати- 
ческая погрешность измерения при температуре окружающей 
среды 293-15 К и влажности до 80% не превышает = 0,5%. 


Для обеспечения указанной точности измерения дистанцион- 
ные динамометры в комплекте с регистрирующими вторичными 
приборами должны периодически градуироваться. Сроки перио- 
дических градуировок определяются в зависимости от стабильно- 
сти характеристик динамометра и регистрирующего прибора. 
Градуировка динамометров производится на испытательной ма- 
шине, позволяющей задавать нагрузку с точностью не менее 
0,2% диапазона измерения. В тех случаях, когда динамометр 
при работе был перегружен на величину более чем 20% от ус- 
тановленного диапазона измерения, необходимо производить 
контрольную проверку его характеристик. 

Стрелочные динамометры. Иногда при наладке си- 
стемы нагружения или при испытаниях с визуальным наблюде- 
нием за нагрузкой можно применять пружинные стрелочные ди- 
намометры с визуальным отсчетом показаний. Промышленностью 
выпускаются стандартные стрелочные динамометры на различ- 
ные диапазоны сил. Общий вид такого динамометра приведен на 
рис. 6.27. Погрешность измерения усилий стрелочными динамо- 
метрами составляет —2% диапазона измерений. Замечания по 
градуировке, сделанные выше для дистанционных динамометров, 
полностью относятся и к стрелочным. 


Датчики давления. Давление в силовозбудителе мо- 
жет измеряться с помощью датчиков с тензометрическими преоб- 
разователями. При статических испытаниях используются датчи- 
ки давления, упругие элементы которых выполнены или в виде 
цилиндрической трубки, или в виде тонкой круглой пластинки, 
защемленной по краям. Конструкция датчика с цилиндрическим 
упругим элементом приведена на рис. 6.28. Упругий чувствитель- 
ный элемент датчика выполнен в виде цилиндрической трубки, 
закрытой на одном конце, внутрь которой поступает под давле- 
нием жидкость. Стенка упругого элемента подвергается растя- 
жению в двух направлениях — вдоль и перпендикулярно к об- 
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разующим цилиндра. Рабочие тензорезисторы располагаются 
перпендикулярно образующей цилиндра. При = < 10(5 — сред- 


ний радиус цилиндра, 6 — толщина стенки упругого элемента) 
распределение напряжений по толщине стенки можно считать 
равномерным, и расчетное напряжение определяется по фор- 
муле 


_ РВ | 
брасч — 5 а 


где р — давление в силовозбудителе. | 
Допускаемое напряжение принимается равным одоп=0,бонпц. 
Для закаленной стали ЗОХГСА величина одоп=60 даН/мм?. При 


Рис. 6.28. Конструктивная и электриче- 
ская схемы датчика давления с цилинд- 
рическим упругим элементом: 


1—упругий элемент; 2—рабочие тензорезисто- 
ры; 3—монтажная колодка; 4—кожух; 5—вы- 


Гр 28 водные провода; 6—крышка; 7—компенсаци- 
Рис. 6.27. Стрелочный динамо онные тензорезисторы; 8—электрический 


метр штепсельный разъем 


выборе геометрических размеров упругого элемента следует учи- 
тывать необходимость размещения рабочего тензорезистора на 
расстоянии не менее (2—3)Ю от концов трубки. Компенсацион- 
ный тензорезистор устанавливается на жесткой законцовочной 
части (см. рис. 6.28). В датчиках давления используются тензо- 
резисторы типа 1-П, измерительные характеристики которых 
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имеют высокую стабильность. Датчики давления имеют линей- 
ную зависимость выходного сигнала Овых от измеряемой вели- 
чины р (рис. 6.29). Средняя квадратическая погрешность изме- 
рения статического давления в диапазоне температур 293-15 К 
и относительной влажности до 80% не превышает 0,5% диа- 
пазона измерения. 


(дд, МВ 


0 20 и ЯЫ 70 0 рест? 


Рис. 6.29. Зависимость выходного сигнала /љых от 
величины давления р: 


1—для датчиков давления с цилиндрическим упругим эле- 
ментом; 2—для датчика давления с упругим элементом в 
виде плоской пластины 


Схема датчика давления с чувствительным элементом в виде 
круглой пластинки приведена на рис. 6.30, а. Для круглой пла- 
стинки, заделанной по краям и нагруженной равномерно распре- 
деленной нагрузкой, радиальные напряжения определяются по 


формуле [46] 
(5) [0+0 (6) 8+8] 


8 
а тангенциальные напряжения 


3 


Сенна] 


где А — радиус пластинки; 
г — текущий радиус пластинки; 
6 — толщина пластинки. 
При заданном радиусе упругого элемента № толщина пласти- 
ны определяется по формуле 


50,8665 и 


доп 
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Чувствительный элемент можно изготавливать из закаленной 
стали ЗОХГСА и принимать допускаемые напряжения одоп= 
—=60 даН/мм?. Зависимость напряжений о, и о, на внешней по- 
верхности пластины от текущего радиуса г приведены на рис. 
6.30, 6. Для повышения величины выходного сигнала датчика 
давления применяется специальный фольговый тензорезистор, 
форма и схема подключения к измерительной аппаратуре кото- 
рого приведена на рис. 6.31. 


К. 


а) 5) 


Рис. 6.30. Расчетная схема датчика давления с упругим 
элементом в виде круглой пластинки: 
1—корпус датчика; 2—круглая пластинка 


Датчик давления рекомендуется применять в том случае, ко- 
гда частота пульсаций давления на порядок меньше частоты соб- 
ственных колебаний пластины Г. Собственную частоту колеба- 
ний пластины можно определить по формуле [50] 


р А р 
_ 9 
10.21 Б б 
где А=——— ; 
РЗ 
353 
П = ——— — цилиндрическая жесткость пластины; 


12 (1 — 62) | 
Оғ — масса единицы площади пластины. | 
При заполнении датчика жидкостью частота колебаний упру- 


гого элемента значительно снижается и может быть принята 
равной 


# —0,95]. 
9* 259 


260 


6 


Рис. 6.32. Конструктивная и 
электрическая схемы дат- 
чика давления С упругим 
элементом в виде круглой 
гластинки: 
1—фольговый тензорезистор; 2— 
крышка: 3—монтажная колодка; 
4—выводные провода; 5—упру- 
гий элемент с корпусом; 6— 


электрический штепсельный 
разъем 


Регистра. - 
тор 


Рис. 6.31. Монтажная и элект- 
рическая схемы 


фольгового 
тензорезистора: 


В.—рабочие тензорезисторы; 
К— резистор измерительного моста; 


7 — источник питания 


Рис. 6.33. Установка для 
градуировки силовозбудите- 
лей и датчиков давления: 


1—силовая рама; 2—упругие си- 
ловые элементы (пружины); 3— 
силовозбудитель; 4—датчик дав- 
ления; 5—образцовый динамо- 

метр м 


| Конструкция датчика давления приведена на рис. 6.32. Дат- 

чики, разработанные на диапазоны измерения 0—20, 0—50, 0— 
100, 0—200 и 0—300 даН/см?, имеют стабильные характеристики 
во времени, просты и удобны в эксплуатации. Зависимость вы- 
ходного сигнала от давления для датчика с диапазоном измере- 
ния 0—100 даН/см? при напряжении питания измерительного 
моста 12 В приведена на рис. 6.29. 

Средняя квадратическая погрешность измерения статическогс 
давления при помощи датчиков с упругим элементом в виде пла- 
стины при температуре окружающей среды 293-15 К и относи: 
тельной влажности до 80% не превышает +19 диапазона из- 
мерения. 

В связи с тем, что расчет выходного сигнала датчиков давле- 
ния может быть выполнен весьма приближенно, они градуиру- 
ются на установках, позволяющих с высокой степенью точности 
(0,1—0,2%) задавать давления. Промышленностью выпускаются 
стандартные градуировочные установки типа МОП-60, МОП-600 
и др. 

При измерениях усилий по давлению необходима дополни- 
тельная градуировка датчика давления совместно с силовозбу- 
дителем на специальной градуировочной установке. В результа- 
те градуировки получается зависимость сигнала датчика давления 
от усилия, создаваемого силовозбудителем. Конструктивная схе- 
ма градуировочной установки приведена на рис. 6.33. Установка 
включает нагружающую систему, которая обеспечивает задание 
усилий с точностью +0,2% диапазона. Для силовозбудителей с 
малым трением зависимость Р=ф(р) является величиной посто- 
янной, и повторные градуировки необходимо производить только 
после проведения профилактического или капитального ремонта 
силовозбудителя. 

При испытаниях фюзеляжа и баковых отсеков крыла лета- 
тельного аппарата часто бывает необходимо производить изме- 
рение избыточного давления среды в диапазоне 0—10 даН/см?. 
Для проведения этих измерений могут быть рекомендованы при- 
боры типа МС-Э.* Прибор МС-Э состоит из измерительного бло- 
ка и электросилового преобразователя. В измерительном блоке 
в качестве чувствительных элементов используются сильфоны, 
которые в схемах ‘с силовой компенсацией обеспечивают высо- 
кую точность и стабильность измерений. Основная погрешность 
прибора не превышает +19 диапазона измерения. Рабочий 
диапазон измерения выходного сигнала постоянного тока 0— 
20 мА. Приборы предназначены для работы при температуре 
273-=50 К и влажности не более 80%, изготавливаются для из- 
мерения в диапазонах давления: 0—0,25; 0—0,4; 0—0,6; 0—1; 
0— 1,6; 0—2,5; 0—4; 0—6; 0—10 даН/см2. 


°’ * Приборы МС-Э разработаны Московским приборостроительным заво- 
дом ое 
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6.5. ИЗМЕРЕНИЕ ПЕРЕМЕЩЕНИЙ 


Измерение перемещений при тепловых статических испыта- 
ниях конструкций производится с целью получения прогибов, 
девиаций сечений, углов закручивания конструкций, изучения ко- 
робления обшивки при нагружении и нагревании и т. д. Выбор. 
способа измерения перемещений и технических средств его реа- 
лизации в значительной мере зависит от величины перемещения. 
требуемой точности измерения, программы испытания и конст- 
руктивных особенностей летательного аппарата. 


В настоящее время при статических испытаниях в условиях 
нормальных температур применяются различные способы изме- 
рения линейных перемещений. Большинство из них после неко- 
торого усовершенствования может быть применено и для изме- 
рения перемещения при проведении тепловых статических испы-: 
таний. Однако как универсальное средство для исследования 
деформированного состояния конструкций в широком диапазоне: 
температур следует рекомендовать дистанционные датчики 
линейных перемещений и фотометрический метод измере-. 
НИЯ. 

Датчики линейных перемещений устанавливаются или непос- 
редственно вблизи от конструкции и находятся в условиях, ана- 
логичных условиям работы испытываемой конструкции, или вы- 
носятся на некоторое расстояние от нее и не подвергаются воз- 
действию. высоких температур. Первый способ установки: 
датчиков применяется при измерении малых перемещений с по- 
вышенной точностью при испытаниях элементов конструкций, 
определении девиаций опор при поагрегатных испытаниях, изме- 
рении перемещений отдельных узлов внутри конструкции и т. д. 
В случае применения второго способа установки механическая 
связь между конструкцией и датчиками осуществляется при по- 
мощи соединительных элементов, на описании которых остановим- 
ся ниже. Создание универсального датчика, обеспечивающего: 
высокую точность и надежность измерений в диапазоне переме- 
щений 0—1000 мм, трудно осуществимо. Поэтому разработан: 
ряд дистанционных датчиков на более узкие диапазоны измере- 
ния. В табл. 6.6 приведены некоторые характерястики дистанци- 
онных датчиков перемещения. 

В качестве преобразователей неэлектрической величины пере- 
мещения в электрический сигнал в датчиках с диапазоном изме- 
рения до 200 мм используются прецизионные тензорезисторы, в 
датчиках перемещения с диапазоном измерения до 1000 мм и 
выше — проволочные реостаты. Основным элементом датчика. 
линейного перемещения с ходом до 200 мм является механиче- 
ский преобразователь с упругим чувствительным элементом, на 
который наклеен тензорезистор. В зависимости от величины пе- 
ремещения и требуемой точности измерений применяются меха- 
нические преобразователи различных схем. 
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Таблица 6.6 


Диапазон Рабочая | 
Тип датчика а топе Ва Примечание 
ВДИ-10 0—10 290-15 Визуальный и дистан- 
ЦИОННЫЙ 
ДППТ-10 ‚0—10 290 +15 
ВДП-10 0—10 290-1300 С системой охлажде- 
: НИЯ 
ДП-25 0—29 2980 +15 
ДП-50 0—50 290 +15 
ДП-100 | 0—100 290 +15 
ДП-200 0—200 2904-15 
ВДП-200 0—200 290—570 С системой охлажде- 
НИЯ 
ДИП-1000 0—1000 29015 


Для датчиков перемещения с ходом 10 мм, работающих при 
нормальных температурах, может быть использован механиче- 
ский преобразователь в виде клина, укрепленного на подвижном 
штоке (рис. 6.34, а). Чувствительным элементом является пла- 
стинчатая пружина с наклеенным на нее тензорезистором. Для 


= 


Л 


4 
аар НЕЕ 
ре 


ее | 
У | 


Рис. 6.34. Схемы электромеханического преобразователя датчиков переме- 
щений: 


1—упругий элемент; 2—тензорезисторы; 3—подвижный клин: 4—возвратная пружина; 
5— подвижный конус; 6—наклонная пластина; 7—направляющая подвижной каретки; 
$—подвижная каретка с упругими элементами 
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г) 


обеспечения высокой точности измерений клин должен быть 
строго ориентирован по направлению перемещений, поперечные 
люфты в подвижном соединении не допускаются. Повышенные 
требования к точности изготовления и сложность наладки следу- 
ет отнести к недостаткам датчиков перемещений с клиновым ме- 
ханическим преобразователем. Значительно проще в изготовле- 
нии и эксплуатации датчик перемещений с механическим преоб- 
разователем в виде конуса (рис. 6.34, 6). Установка четырех 
чувствительных элементов по периметру сечения конуса позво- 
ляет повысить выходной сигнал датчика и соответствующим под- 
ключением тензорезисторов к регистрирующему прибору исклю- 
чить погрешности измерения, возникающие из-за радиальных 
люфтов в подшипниках скольжения. Конические преобразователи 
особенно удобны в конструкциях датчиков перемещений, рабо- 
тающих в условиях повышенных температур, для которых во 
избежание заклинивания подвижного штока в подшипниках 
скольжения приходится допускать повышенные радиальные за- 
зоры. 


В конструкциях датчиков линейных перемещений с ходом 50— 
200 мм рационально применять схемы механических преобразо- 
вателей, показанные на рис. 6.34, в, г. Основным достоинством 
их является простота изготовления наклонной пластины, заменя- 
ющей подвижный клин, возможность регулировки чувствитель- 
ности прибора в процессе его наладки путем изменения угла 
наклона пластины. Механические преобразователи, показанные 
на рис. 6.34, имеют нелинейную зависимость. Для некоторых 
типов датчиков погрешность измерений, вызванная нелинейно- 
стью, может достичь 1%. Эту погрешность можно снизить, при- 
меняя наклонные поверхности переменной кривизны, закон 
изменения кривизны подбирается экспериментально при градуи- 
ровке. Механические преобразователи с наклонными пластинами 
позволяют наиболее просто осуществить линеаризацию измери- 
тельной характеристики. 


Упругий элемент датчика перемещений выполняется в виде 
плоской пружины из листовой стали. УЗА толщиной 0,2—0,25 мм, 
на поверхность которой наклеивается тензорезистор 1-П. В связи 
с тем, что толщина упругого элемента соизмерима с толщиной 
диэлектрической основы. тензорезистора, при расчете относи- 
тельной деформации ер проволоки чувствительной решетки необ- 
ходимо принимать действительное. расстояние ее от нейтральной 
оси 


ЕВ в 
п е 5 


где = — относительная деформация на поверхности чувствитель- 
ного элемента; 
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6 — толщина упругого элемента; 
бк — толщина диэлектрической основы (подложки и клея); 
Ч; — диаметр проволоки чувствительной решетки. 
Зная геометрические размеры тензорезистора. и место его рас- 
положения на упругом элементе, можно определить среднюю от- 
носительную деформацию чувствительной решетки (рис. 6.35) 


ср 12 


Для увеличения выходного сигнала и температурной компен- 
сации измерительного моста тензорезисторы целесообразно на- 
клеивать на упругом элементе в ра- , 
стянутой и сжатой зоне друг под == 
другом. Величина выходного сиг- В [2 Д 
нала датчика перемещения ЛИ, Ес 
включенного в измерительный мост, 


а 


М 
может быть определена по фор- дя Уу 
муле 3 Е: 

1.312 | я 
| виау | | 
М, ЕС 


а ааа Н 
2 [о 
Рис. 6.35. Расчетная схема уп- 


где О — напряжение питания изме- ругого элемента датчика ли- 


рительного моста нейных перемещений: 
РИИ Д КЕРЕ | 
Датчики, которые при измерении упругии Е: 2—тензорези 


перемещений устанавливаются в 

зоне повышенных температур, отличаются от датчиков, рабо- 
тающих при нормальной температуре, конструкцией корпуса. 
В этом случае корпус датчика перемещений делается охлаж- 
даемым и температура внутри корпуса остается нормальной 
в течение всего эксперимента. Недопустимость нагревания внут- 
ренних элементов определяется многими причинами, главными 
из которых являются: снижение механических свойств, ползу- 
честь материалов, ухудшение скольжения, заклинивание штока 
вследствие потери чистоты обработки поверхности, ухудшение 
электроизоляционных свойств диэлектрических материалов идр. 
Все это существенно снижает точность измерений и надежность 
работы датчика. В зависимости от величины внешних тепловых 
потоков для охлаждения используется или сжатый воздух, или 
вода. При установке датчика перемещений в зоне, где имеет ме- 
сто интенсивный конвективный теплообмен, на внешнюю поверх- 
ность следует наносить теплозащитное покрытие. При наличии 
больших лучистых потоков корпус датчика целесообразно изго- 
тавливать из материала с низкой степенью черноты или на его 
поверхность наносить покрытие с высокой отражательной спо- 
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собностью. На рис. 6.36 и 6.37 приведены фотографии датчиков 
перемещений ВДИ-10 и ДП-50, предназначенных для использо- 
вания при нормальной температуре, а на рис. 6.38 дан датчик 
ВДП-10, обеспечивающий надежную работу при температурах 
до 1273 К [24] 


Рис. 6.36. Датчик перемещения ВДИ-19 


Датчики линейных перемещений с механическим преобразо- 
вателем и тензометрическим чувствительным элементом при 
питании измерительного моста электрическим током напряже- 
нием 6В имеют выходной сигнал до 30 мВ. При линейной зави- 
симости выходного сигнала от величины перемещения средняя 
погрешность измерения не превышает 2% диапазона. 


При измерении больших линейных перемещений возникают 
значительные погрешности, обусловленные смещением исследуе- 


Рис. 6.37. Датчик перемещения ДП-50 


мой точки конструкции в плоскости, перпендикулярной оси 
датчика. Величину этой погрешности можно снизить путем вне- 
сения расчетных поправок в результаты измерений, однако более 
целесообразно применять такие средства измерений, которые 
исключали бы ее. Для измерения вертикальных перемещений мо- 
жет использоваться дистанционный измеритель ДИП с реохорд- 
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ным преобразователем,” конструктивная схема которого приве- 

дена на рис. 6.39. 
Измеритель ДИП состоит из компенсационного шарнирного 

устройства (рис. 6.40), струнного реохорда с грузом, токосъемно- 


патта 


Рис. 6.38. Высокотемпературный датчик переме- 
щения ВДП-10 


то устройства и элементов крепления. При деформировании кон- 
струкции исследуемая точка перемещается в горизонтальной 
плоскости и соответственно перемещает натянутую грузом стру- 
ну, которая, воздействуя на компенсационный механизм, изменя- 


Рис. 6.39. Конструктивная 
схема измерителя больших 
линейных перемещений 


{—испытываемая конструкция; 10 
.2— диэлектрическая подвеска: 


‚3—струнный реохорд; 4—токо- 
съемное устройство; 5—соедини- 
‘тельные прозода; 6—штепсель- 
ный разъем; 7—груз; 8—диэлек: 
трическая подвеска; 9—компен- 
сационное шарнирное устройст- 
во; /0—монтажная стойка 


ет его длину, не вызывая изменения электрического сигнала, 
характеризующего вертикальные перемещения конструкции. Из- 
меритель перемещений имеет линейную зависимость выходного 


* Конструкция датчика разработана Б. Д. Нессоновым, Ю. А. Никоти- 
ным. 
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сигнала от измеряемой величины, высокую чувствительность в 
точность измерения — средняя квадратическая погрешность из- 
мерения не превышает 0,5% диапазона измерения. 

В тех случаях, когда датчик линейных перемещений устанав- 
ливается на некотором расстоянии от испытываемой конструк- 
ции вне зоны нагревания, связь между ним и конструкцией 
осуществляется при помощи соединительных элементов. Длин- 
ные связи могут вызывать погрешности в измерениях, значитель- 
но превышающие погрешность самого датчика перемещения, 
поэтому выбору соединительных элементов необходимо уделять 


Рис. 6.40. Компенсационное шарнирное устройство измерителя боль- 
ших перемещений (ДИП) 


особое внимание. Соединительные элементы могут быть жест- 
кими (стержень) и гибкими (струна, нить). В тех случаях, когда 
это возможно, следует отдавать предпочтение жестким связям, 
дающим меньшие погрешности при измерениях. Основными ис- 
точниками погрешности являются колебания температуры связи 
и, как следствие, изменение ее длины (температурные удлине- 
ния). Поэтому при измерениях необходимо предусматривать 
защиту соединительных элементов от нагревания, а лучше изго- 
тавливать их из материалов с малым коэффициентом линейного 
расширения: кварц, инвар, некоторые сорта керамики, уголь. 

При применении в качестве соединительного элемента струны 
появляется дополнительная погрешность, обусловленная измене- 
нием силы натяжения в процессе испытаний. Даже небольшие 
изменения силы натяжения могут привести к существенным из- 
менениям струны. Особенно большие ошибки возможны при на- 
личии участков струны с изгибами. Увеличение силы предвари- 
тельного натяжения струны ведет к уменьшению погрешности, 
но слишком сильно увеличивать натяжение нельзя, так как боль- 
шая часть струны находится в зоне нагревания и при высоких 
напряжениях могут возникнуть деформации ползучести и, следо- 
вательно, дополнительные ошибки в измерениях. 

Простым и надежным способом измерения больших переме- 
щений при статических испытаниях летательных аппаратов в теп- 
ловых камерах и трубах является фотометрический метод [43]. 
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Сущность этого метода состоит в следующем. На поверхности 
испытываемой конструкции в точках, перемещения которых не- 


обходимо измерять, устанавливаются специальные 
масштабные столбики (рис. 6.41), которые во время 
эксперимента фотографируются. Сравнивая истинные 
размеры столбиков с их изображениями и перемеще- 
ниями на негативе, можно определить перемещения 
конструкции в исследуемых точках. При этом методе 
для фотосъемки целесообразно использовать аэро- 
фотсаппараты с дистанционным управлением. 

В качестве примера приведем описание технологии 
измерения перемещений конструкции при испытаниях 
в тепловой камере. Масштабные столбики крепятся 
на конструкции, как показано на рис. 6.42, а фото- 
аппарат устанавливается на расстоянии 3— 5 мот Т0- 
чек измерения так, чтобы его оптическая ось была 


Рис. 6.41. Масштабный столбик 


перпендикулярна продольной оси столбиков. Освещение столби- 
ков и конструкции производится через смотровые окна камеры. 


Конструкция фотографируется до начала испытаний 


(нулевой 


отсчет) и при ее нагружении и нагревании. Расшифровка нега- 


< У 9 ах Зы оу Е ко \ 

и ес: 97 Ра 5, Д Г, Л г ей 32 Те; УА 
2} вау | 22 20, Н |2; и А С Са [6 ^7 
ор АУА 75 бе. ед, Кй АР ий 12 


ИС 


КЛ 


Рис. 6.42. Блок-схема системы измерения перемещений в термокамере 


фотограмметрическим методом: 


1— масштабный столбик; 2—конструкция; 3— система нагружения; 4—термокамера;. 
АФА-—аэрофотоаппарат; ИСр—источник питания; ОФ —осветительная фара; КП— 


командный аппарат 


тивов производится с помощью универсального измерительного 
микроскопа УИМ-23. Величина перемещений определяется па 


формуле 
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где 2, -— перемещение перекрестия столбика «л» на негативе; 


М „ — масштаб съемки; М,== т 
1 — расстояние между перекрестиями на масштабном стол- 
бике; 
тһ — расстояние между изображениями перекрестий на не- 
гативе. 


Данный метод был применен для измерения перемещений при 
температурах до 773 К в диапазоне 0—100 мм и имеет точность 
= (2—2,5) %. 

При статических испытаниях 
конструкций измерение угловых 
перемещений производится спе- 
циальными угломерами или 


= 7 УРРРЕЕЕЕЕЕ 


9 


Рис. 6.43. Конструктивная схе- Рис. 6.44. Определение угла пово- 

ма маятникоғого угломера:. . ‘ рота сечения конструкции по пока- 

ОТЕ а даа. заниям датчиков перемещении: 

‘чик перемещений; 5—струна; 6— 1—положение конструкции до нагруже- 

конструкция ния; // — положение конструкции при 
нагружении 


вычисляются по показаниям датчиков линейных перемещений. 
„Маятниковый угломер (рис. 6.43) состоит из дистанционного 
датчика линейных перемещений, горизонтальной рейки и штанги 
< грузом. Угловое перемещение определяется по формуле 
рыга 
| 
где / — линейное перемещение, определяемое по показаниям дат- 
чика; | | | 
[ — измерительная база угломера. 


Точность измерения маятникового угломера зависит от точ- 
ности измерения линейного перемещения и величины выбранной 
измерительной базы. Например, при базе угломера /[=100 мм и 
точности датчика линейных перемещений 0,01 мм возможно опре- 
деление углового перемещения с точностью 1:10-* рад. 

По показаниям двух датчиков линейных перемещений угол 
поворота определяется по формуле 


О Ба 


А 1 


) 
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где }, — перемещение в точке 1 (рис. 6.44); 
[2 — перемещение в точке 2; 
1 — расстояние между точками /[ и 2. 
Предельная относительная погрешность измерения при этом 
будет равна 
РАД 
Е = 
где Лі — предельная погрешность измерения перемещения. 


Если в знаменатель входит разность близких величин, отно- 
сительная погрешность измерения угловых перемещений может 


до == Г 


Рис. 6.45. Электроиндуктивный уровень 


быть большой. Поэтому для увеличения точности измерения уг- 
ловых перемещений по данному способу необходимо увеличивать 
точность измерения линейных перемещений и. разность |„— за 
счет увеличения базы измерения между точками [и 2. 

Для измерения угловых перемещений при нормальных темпе- 
ратурах и нагружении конструкции ступенями могут быть реко- 
мендованы электроиндуктивные ‘уровни модели 129* и оптиче- 
ские квадранты типа КО-1М. 

Электроиндуктивный уровень (рис. 6.45) служит для контро- 
ля и измерения углов наклона конструкции в горизонтальной 
плоскости. Он обеспечивает абсолютное измерение угловых пе- 
ремещений в диапазоне 0—3° по механическому барабану и от- 
носительное измерение в диапазоне —8”’ с дистанционной пере- 
дачей информации. Уровень состоит из следующих основных 
элементов: датчика, усилителя, генератора, показывающего при- 
бора. Принцип действия уровня основан на преобразовании уг- 


* Индуктивные уровни разработаны и изготовлены Московским инстру- 
. ментальным заводом «Калибр». 
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ловых перемещений в изменение напряжения индуктивным ме- 
тодом. Электрическая часть датчика собрана по схеме диффе- 
ренциального трансформатора, на первичную обмотку которого 
подается напряжение питания от генератора величиной 3 В сча- 


Рис. 6.46. Оптический квадрант КО-1М 


стотой 10000 Гц. Напряже- 
ния, снимаемые со вторич- 
ных обмоток датчика, сдви- 
нуты относительно · друг 
друга по фазе на 180°. Для 
уменьшения нелинейности 
показаний выходного напря- 
жения и увеличения коэффи- 
циента передачи вторичные 
обмотки датчика настраи- 
ваются конденсаторами в 
резонанс. При перемещении 
якоря датчика изменяются 
воздушные зазоры между 
якорем и сердечником, что 
приводит к изменению на- 
пряжения на выходе датчи- 
ка как по амплитуде, так и 
по фазе. Выходное напря- 
ние усиливается электрон- 


ным блоком, на выходе которого подключен показывающий при- 
бор. Электроиндуктивный уровень 129 имеет следующие техниче- 


ские характеристики: 


диапазон измерения угловых перемещений по шкале бараба- 


на микропередачи 


диапазоп измерения угловых перемещений по шкалам пока- 


зывающего прибора 


порог чувствительности прибора 


погрешность измерения прибора не превышает цены деле. 


ния шкалы диапазона, что составляет 


масса прибора 


0—3° 


487, 
290) 22100“ 
0,5” 


Я 
2" 


6,2 кг 


Оптический квадрант КО-1М (рис. 6.46) предназначен для 
измерения углов наклона плоских и цилиндрических поверхно- 
стей и для установки их под заданным углом к горизонту. Уст- 
ройство имеет следующие технические характеристики: 


предел измерения я = {20° 
точность измерения +30” 
увеличение микроскопа . со. 49% 

сила притяжения установочного магнита, не менее . . . 8 кгс 
масса прибора 2,5 кг 


ре 


6.6. ИЗМЕРЕНИЕ ДЕФОРМАЦИЙ И ОПРЕДЕЛЕНИЕ НАПРЯЖЕНИЙ 


Важной задачей при статических испытаниях летательного 
аппарата является ‘исследование общего напряженного состоя- 
ния конструкции. Оно сводится к измерению относительных де- 
формаций в отдельных точках с последующим вычислением 
напряжений в этих точках конструкции. Кроме исследования 
общего напряженного состояния конструкции, при статических 
испытаниях возникает потребность изучения местной прочности в 
зонах различных нерегулярностей (вырезах, стыках и пр.) с вы- 
явлением мест концентрации. Экспериментатору необходимо вы- 
брать такое количество точек, в которых должны быть опреде- 
лены компоненты напряжений, и так задать их расположение 
на конструкции, чтобы имелась возможность выявления наиболее 
напряженных мест. При одноосном напряженном состоянии для 
определения напряжения достаточно измерения относительной де- 
формации в одном направлении, однако для тонкостенных эле- 
ментов конструкции рекомендуется устанавливать два измери- 
теля относительных деформаций друг напротив друга по толщи- 
не элемента, чтобы исключить влияние местного изгиба. 


Элементы, находящиеся в сложно-напряженном состоянии, 
требуют для определения компонентов напряжений (0х, 0%, 
Тху) измерений относительных деформаций по крайней мере в 
трех направлениях, т. е. в каждой расчетной точке устанавлива- 
ются не менее трех измерителей деформации; для тонкостенных 
элементов это количество удваивается. Из сказанного выше мож- 
но сделать следующие выводы: во-первых, схема измерения от- 
носительных деформаций должна тщательно прорабатываться на 
основании теоретического изучения и анализа напряженного со- 
стояния конструкции; во-вторых, даже при выполнении первого 
условия для экспериментального изучения напряженного состоя- 
ния количество точек измерения относительных деформаций 
должно быть большим. Последний вывод подтверждается прак- 
тикой проведения статических испытаний. Так, например, при 
статических испытаниях современного пассажирского самолета в 
условиях нормальных температур количество устанавливаемых 
на конструкции измерителей относительных деформаций дости- 
гает 15—20 тыс. шт. 


Измерение относительных деформаций при повышенных тем- 
пературах сильно усложняется, и обеспечить такой же объем из- 
мерений, как и при нормальных температурах, не представляется 
возможным. Поэтому для конструкций, работающих в условиях 
повышенных температур, на практике выработалась следующая 
методика: сначала проводится подробное исследование напря- 
женного состояния конструкции при нормальных температурах, 
а затем в местах, где ожидается сильное влияние тепловых воз- 
действий на напряженное состояние, устанавливаются дополни- 
тельные измерители относительных деформаций, работающие при 
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повышенной температуре, и проводятся испытания в условиях 
тепловых воздействий. Такая методика позволяет значительно 
сократить количество измерителей относительных деформаций 
при тепловых статических испытаниях, но все же оно остается 
достаточно большим (исчисляется сотнями). 

‚Таким образом, основным требованием к измерителям отно- 
сительных деформаций, применяемым при статических испыта- 
ниях летательных аппаратов, является возможность использова- 
ния при массовых измерениях. Этому требованию полностью 
удовлетворяют наклеиваемые на конструкцию тензорезисторы, 
которые и нашли широкое применение при исследованиях на- 
пряженного состояния. 

Тензорезистор состоит из тензочувствительной решетки, ди- 
электрической основы и выводных проводников. Диэлектрическая 
основа соединяется с тензометрической решеткой и конструкци- 
ей при помощи связующего. Принцип действия тензорезисторов 
основан на изменении электрического сопротивления тензочувст- 


вительной решетки при ее деформировании вместе с конструк- 
цией 


я | (6.3) 
К | 
ге рий относительное приращение сопротивления тензорези- 
стора; 
—_ — относительная деформация конструкции; 


К — коэффициент пропорциональности, получивший наз- 
вание «тензочувствительность». 


При деформировании тензочувствительной решетки происхо- 
дит изменение ее геометрических размеров и удельного сопротив- 
ления, что приводит к изменению сопротивления тензорезистора. 
По изменению- сопротивления тензорезистора можно судить об. 
относительной деформации конструкции. 

Материал тензочувствительной решетки должен удовлетво- 
рять определенным требованиям, главные из которых следую- 
щие: 

— линейная зависимость сопротивления от деформации в шШи-- 
роком диапазоне измерения; 

— возможно большее значение тензочувствительности и ее: 
стабильность; 

— высокое удельное сопротивление; 

— малая термоэлектродвижущая сила по отношению к мате-- 
‚ риалу выводных проводов; 

— достаточная механическая прочность; | 
— малый температурный коэффициент сопротивления; 


— хорошая свариваемость, легкость пайки и хорошая обра-- 
батываемость. 
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Для изготовления тензочувствительной решетки в основном: 
применяется тонкая проволока или фольга из константана или 
железохромалюминиевого сплава ОХ21Ю5ФМ. В отдельных: 
случаях может использоваться нихром, магнанин, никель, пла- 
тина и т. д. 

Основными характеристиками тензорезисторов являются: тен- 
зочувствительность, ползучесть, температурное приращение соп-“ 
ротивления, электрическое сопротивление изоляции и погреш- 
ность. Тензочувствительность зависит от свойств материала, 
формы и конструкции решетки. Так, например, тензочувствитель- 
ность проволочного петлевого тензорезистора может быть опре- 
делена по формуле 

до ли 
Еч Е 
аг. | 5 ие НЫЙ 
к= | (1- № а ИЕ 
і 


где о — удельное сопротивление материала проволоки; 
ип — коэффициент Пуассона материала проволоки; 
и — коэффициент Пуассона материала конструкции; 
г — радиус закругления петли тензорезистора. 


В связи с тем, что тензочувствительность расчетным путем 
может быть определена только приближенно, перед эксперимен- 
том тензорезисторы необходимо градуировать. Специфика мето- 
дики определения этой характеристики заключается в том, что: 
исследование проводится после наклейки тензорезисторов на 
градуировочном устройстве. После исследований данный тензо- 
резистор уже не может быть использован при измерении дефор- 
маций конструкции. Поэтому производится градуировка конт- 
рольной группы датчиков, по результатам которой определяется 
характеристика всей партии. 

На рис. 6.47 приведен общий вид установки для градуировки 
тензорезисторов при нормальной температуре. Градуировка про- 
изводится по величине деформации контрольного участка балки 
прямоугольного сечения, нагруженного чистым изгибающим мо- 
ментом. Так как контрольный участок балки деформируется по 
дуге окружности, относительная деформация поверхности, на 
которой наклеены датчики, во всех точках одинакова, и, следо- 
вательно, деформация решетки может быть найдена по формуле 


с ЗО 864-0) 2а У А (6.4); 


где | — прогиб средней точки контрольного участка балки; 
[ — длина контрольного участка; 
й — толщина балки: 
ӧһ — толщина диэлектрической основы; 
Аи — диаметр проволоки чувствительной решетки. 
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Подставив (6.4) в формулу (6.3), можно определить 


; __ АБ 12 
А Ааа = 


Среднее значение тензочувствительности партии тензорезисто- 
ров определяется по формуле 


Рис. 6.47. Установка для градуировки тензорези-` 
сторов при нормальных температурах 


Количество тензорезисторов в контрольной группе п зависит 
от величины партии М и определяется по формуле 


№ 

п—=—, 
20 
но не должно быть меньше 20 шт. 


Относительная средняя квадратическая погрешность тензочув- 
ствительности для партии тензорезисторов определяется по фор- 
муле 
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Численное значение тензочувствительности тензорезисторов, 
изготовленных из константановой или железохромалюминиевой 
проволоки, в зависимости от базы измерения составляет 1,7—2,7. 

Ползучесть тензорезисторов в основном зависит от пласти- 
ческих свойств связующего и диэлектрической основы. Она про- 
является в виде изменения во времени относительного сопро- 
тивления тензорезистора при постоянной деформации детали. 
Ползучесть тензорезисторов является функцией температуры, 
времени и величины деформации. Эта характеристика может 
быть определяющей при выборе типа тензорезисторов для ис- 
следований длительной прочности и ползучести конструкций. 
Для определения ползучести тензорезисторов обычно использу- 
ется та же установка, на которой исследуется их тензочувстви- 
тельность. Постоянство деформации поверхности градуировочной 
балки контролируется по величине прогиба. На основании ре- 
зультатов измерений рассчитывается ползучесть каждого тензо- 
резистора контрольной группы по формуле 


2) 
сма 00 


о, Е 


где ғ" — изменение относительного сопротивления тен- 
і 
зорезистора при заданной деформации. 


АВ 
ЕО — изменение относительного сопротивления тен- 
Је 


зорезистора при заданной деформации. 
Далее определяются средняя ползучесть и среднее квадрати- 
ческое отклонение характеристик ползучести тензорезисторов 
для партии по формулам: 


№ 
| 
т 


= + 


Температурным приращением сопротивления называется от- 
носительное изменение сопротивления тензорезистора, наклеен- 
ного на материале испытываемой конструкции, при равномерном 
нагревании. Его величина может быть определена по формуле 


Т 
(5) =) [8,- (а, — а) К] аТ, (6. 5). 


0 


где р. — температурный коэффициент сопротивления материа- 
ла чувствительной решетки; 

Як И ар — соответственно температурные коэффициенты линей- 
ного удлинения материалов конструкции и чувствитель- 
ной решетки. 


Для того чтобы тензорезистор, наклеенный на конструкцию, 
не менял своего сопротивления с изменением температуры, т. е. 
был полностью термокомпенсирован, нужно, чтобы 


Г Т 
\ ВАТ = — \ (0-Я Л, 
ГГ. и 


или приближенно для средних значений коэффициентов 
Бу ас ар (ак— ар) К. 


Однако в связи с тем, что коэффициенты Вт, ор и ак не оди- 
Д 
наково зависят от температуры, кривая и для тензоре- 


зисторов является сложной нелинейной функцией от температу- 
ры. Поэтому полную термокомпенсацию чувствительной решетки 
удается достичь лишь в узких диапазонах температуры. Вели- 
чина температурного приращения тензорезисторов может быть 
соизмерима с приращением сопротивления, вызванного деформа- 
цией детали, что приводит к значительным погрешностям изме- 
рения. Существует ряд способов уменьшения, компенсации или 
учета температурного приращения тензорезисторов. Они будут 
рассмотрены в дальнейшем. 

Одной из важных характеристик тензорезисторов является 
электрическое сопротивление изоляции (диэлектрической ос- 
новы). Снижение сопротивления изоляции может привести к су- 
щественным погрешностям в измерении деформаций. За допу- 
стимое снижение величины сопротивления изоляции в практике 
тензометрирования принята такая величина, которая вызывает 
изменение относительного сопротивления тензорезисторов 


АР 

=. == + 2.10-5. Величина сопротивления изоляции тензоре- 
ГИ 

зистора должна составлять 200—300 МОм. Следует помнить, что 


на величину сопротивления, кроме свойств связующего, влияет 
количество датчиков, включаемых в плечо измерительного мо- 
ста, их база, число нитей тензометрической решетки. 
Погрешности, возникающие при измерении относительных 
деформаций тензорезисторами, делятся на две группы: основ- 
ные и дополнительные. Основные погрешности — это погрешно- 
сти, возникающие при сохранении идентичности условий работы 
тензорезисторов при градуировке и проведении измерений. К ним 
относятся погрешности измерений, возникающие из-за разброса 
характеристик тензорезисторов в партии. Величина дополнитель- 
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ных погрешностей зависит от условий измерения (влажности и 
температуры окружающей среды, условий теплообмена, дли- 
тельности испытаний, наличия электромагнитных полей и дру- 
гих), качества приклейки и монтажа тензорезисторов. В связи 
с тем, что указанные погрешности зависят от параметров, кото- 
рые могут иметь место при одном эксперименте и отсутствовать 
при другом, общую погрешность измерения деформаций при ис- 
пользовании тензорезисторов целесообразно определять для 
каждого конкретного случая измерений. 
Тензорезисторы для статических испы- 
таний в зависимости ст рабочей темпера- 
туры можно разбить на две основные 
‚ группы: тензорезисторы, предназначен- 
ные для измерения деформаций при 


Рис. 6.48. Конструктивная схема тензоре- Рис. 6.49. Конструктивная 
зистора ДК: схема тензорезистора 
МПБ: 


1—тензочувствительный эле- 

мент; 2—диэлектрическая ос- 

нова; 3—узел пайки; 4—то- 
ковыводы 


1—тензочувствительная решетка; 2—связующее; 
3—бумажная диэлектрическая основа; 4—вы- 
водные провода: 5 — накладка 


нормальных (293+15К) и повышенных (до 870К) темпера- 
турах. 

Тензорезисторы первой группы достаточно полно описаны в 
отечественной и зарубежной литературе [50], [42], [61], [62] и др. 
Поэтому в данной работе приведем лишь краткие сведения (см. 
табл. 6.7) о тензорезисторах типа ДК, ПВ-3, МПБ, ФК, получив- 

` ших широкое применение при исследованиях напряженного со- 
стояния конструкций, и тензорезисторах типа 1-П, используемых 
при создании измерительных приборов (динамометров, датчиков 
давления, датчиков перемещения и др.). 


Тензорезисторы ДК * (рис. 6.48) изготавливаются из констан- 
тановой проволоки диаметром 0,02—0,03 мм на бумажной ди- 
электрической основе с базой измерения 5, 10, 15 и 25 мм. Чув- 

- ствительность тензорезисторов к деформации в зависимости от 


‚* Тензорезисторы ДК разработаны Б. Д. Нессоновым и В. А. Орловым. 
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ДК Отожженная кон- Клей 192Т Бумага Сушка при 293К 293-10 | 0,8 5, 10, 11,7-92,1 2 2 2 
стантановая проволока в течение 72 ч 15 и20 
(фирмы Драйвер Хар- 
рис, США) 
\ 
ПВ-3 То же Р Пленка клея| То же 293-15 | 5 10 и 25|1,9--2 2 2 2 
ВЛ-6 
МПБ . Литой микропровод| Циакрин Конденсатор-| Сушка при 293К 283—313] 0,5 |1, 2из3,6-3,9] 5—7 |2 5 
из сплава на никеле- ная бумага в течение 48 ч 


вой основе 


ФК-М Отожженная кон- Я Пленка клея| То же 293-15 | 0,8 1; 1,5 | 2,12— 1,3 10,3 11,3 
стантановая фольга ВЛ-6 и2,2 | 2,54 
ФК То же Клей ВЛ-9 То же Нагрев при 343, 413|253—353| 0,3 2,2 0,5 10,5 11.8 Конфигу- 
| и 523К по 2ч рация чув- 
ствительной 
: решетки — 
1-П Отожженная кон- р а Нагрев при 243, 413, [210—330] 0,8 5,10 и 


1,85-- 0,7 | 0,5 9 любая 
стантановая проволока 593К по 9 ч | И Е 


0Т 


ТВ 


18с 


(фирмы Драйвер Хар- 


рис, США) 


ДК-Т То же 


1-ВО Р 
ЦНК-3 
КСП А 
ВТ-К 5 


ВТ-ХЮ Отожженная 
лока из силава 
0Х21Ю5ФМ 


Примечание. 


0 


Клей 
ВК-32-2 


Клей 
ВЛ-9 


Цемент 
НЦ.1 


Раствор по- 
лиарилата 


Цемент № 10 


прово-| То же 


Численные значения характеристик тензорезисторов даны при максимальной рабочей температуре 


Конленсатор- 
ная бумага 


Пленка клея 
ВЛ-9 


Стеклоши- 
фон 


Стеклоткань 


Цемент № 10 


То же 


Нагрев при 433К 470 
в течение 1 ч 


Нагрев при 343, 413|570 
и 523К по 2 ч 


Нагрев при 343 и |470 
373К по 1 ч, затем 
413К — 8 ч 


Сушка при 295К. 520 
в течение 24 ч 


Нагрев при: 
а) 343, 413 и 523К по |620 
2 чи 603К 3 ч `` 


б) 343, 413 и 523К по|670—770 
2 чи 673К — 3 ч 


Нагрев при 
а) 343, 413.и 523К |670 
по2 ч 


б) 343, 413 и 523К |720 
по 2 чи 673К — 2ч 


в) 343, 413 и 52°К 1820 
по З ч, 673К —3Зчи 
7730 — 9 ч 


г) 343, 413, 523К и0о|870 
2 3ч, 6780—18 ч и 
823К — 2 ч 


0,5 


0,8 


0,35 


0,8 


0,9 


0.2 


0,2 


0,2 


0,2 


0,2 


10, 15 22,1 
и 20 
10 и 15| 1,98 


10 и 151,982 


10 и 1511,9-2,1 


10 |1,93 
10 |`1.99 
10 | 2,36 
10 | 2,35 
10 | 2,25 
10 |2 


0,5 


3,1 


7,8 


25 
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их геометрических размеров изменяется от 1,7 до 2,1. Наклейка 
тензорезисторов ДК на испытываемую конструкцию производит- 
ся клеями холодного отверждения марки 192Т [35] или циакри- 
ном, когда необходимо сократить промежуток времени между 
наклейкой тензорезистора и моментом начала испытаний. Тензо- 
резисторы ДК применяются для измерения относительных де- 
формаций величиной не больше гпред= = 0,8%. 

Для измерения относительных деформаций до впред= +49 
могут использоваться тензорезисторы ПВ-3 *. В качестве мате- 
риала для тензочувствительной решетки применяется константа- 
новая проволока с большим удлинением, а диэлектрическая ос- 
нова изготавливается из пленки лака ВЛ-6, которая подверга- 
ется специальной обработке для увеличения адгезии. · 

Для исследования деформированного состояния конструкций 
в зонах концентраций напряжений могут использоваться мало- 
базные тензорезисторы с одиночной нитью МПБ [2] и фольговые 
малобазные тензорезисторы ФК [27]. 

Тензорезисторы МПБ (рис. 6.49) представляют собой два 
плоских ленточных вывода, перпендикулярно которым припаян 
отрезок микропровода, являющийся чувствительным элементом 
тензорезистора. Токовыводы и микропровод приклеены клеем 
холодного отверждения к тонкой конденсаторной бумаге. Приме- 
нение литых микропроводов из сплава на никелевой основе [3] 
диаметром 0,002—0,006 мм обеспечивает измерение относитель- 
ных деформаций на малой базе (1, 2 и З мм) при сравнительно 
большом начальном сопротивлении чувствительного элемента 
(60—200 Ом). Надежный электрический контахт между микро- 
проводом и токовыводами достигается путем применения термо- 
химической пайки. Следует отметить, что номинальный ток пи- 
тания тензорезисторов МПБ, наклеенных на металлической кон- 
струкции, должен быть не более 2 мА. 

Для изготовления чувствительного элемента тензорезистора 
ФК используется константановая фольга толщиной 0,005— 
0,01 мм. Тензорезистор ФК имеет чувствительный элемент пря- 
моугольной формы с базой измерения 1; 1,5 и 2,2 мм, однако в 
случае надобности может быть изготовлен любой конфигурации. 
Диэлектрическая основа и способы наклейки указаны в табл. 6.7. 
Большая поверхность чувствительного элемента фольгового тен- 
зорезистора позволяет рассеивать большее, чем у проволочного, 
количество тепла, возникающего при прохождении электрическо- 
го тока. Следовательно, допускается повышение рабочего тока и, 
соответственно, повышение выходного сигнала измерительного 
моста. 

Общим недостатком тензорезисторов МПБ и ФК является 
значительный разброс сопротивления чувствительного элемен- 
та. Поэтому они, как правило, изготавливаются большими пар- 


* Тензорезисторы ПВ-3 разработаны Е. А. Орловой. 
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тиями и затем сортируются по группам с узкими допусками на 
разброс по сопротивлению. 

Прецизионные тензорезисторы 1-П [27] обладают высокой 
стабильностью измерительных характеристик в диапазоне темпе- 
ратур 210—330 К. Чувствительный элемент тензорезистора изго- 
тавливается из отожженной константановой проволоки и 
‘имеет диэлектрическую основу в виде пленки из клея ВЛ-6. Тен- 
зорезисторы наклеиваются на конструкцию клеем ВЛ-9 и под- 
вергаются тепловой обработке по режиму, указанному в табл. 6.7. 

Для исследования деформированного состояния конструкций 
летательных аппаратов при повышенных температурах широкое 
применение получили тензорезисторы 1-ВО, ВТ-К, ВТ-ХЮ, 
ЦНК-3 [28], ДКТ * и КСП **, основные характеристики которых 
приведены в табл. 6.7. Чувствительная решетка тензорезисторов 
1-ВО, ВТ-К, ЦКН-3, ДКТ и КСП изготавливается из отожженной 
константановой проволоки диаметром 0,03 мм, а тензодатчиков 
ВТ-ХЮ — из железохромалюминиевого сплава ОХ21Ю5ФМ [1]. 

Тензорезисторы ДКТ предназначены для измерения деформа- 
ции при кратковременных испытаниях в диапазоне температур 
290—470 К. Конструктивно тензодатчик представляет собой пет- 
левую тензочувствительную решетку, наклеенную клеем ВК-32-2 
на диэлектрическую основу из папиросной бумаги. Тензорези- 
сторы после наклейки на испытываемую конструкцию клеем 
ВК-32-2 подвергаются тепловой обработке при Ее 433 К 
в течение | ч. 

Тензорезисторы 1-ВО (рис. 6.50) могут применяться для изме- 
рения деформаций до 0,8% при кратковременных испытаниях 
конструкции до температуры 570 К. Наклейка тензорезисторов 
на конструкцию осуществляется лаком ВЛ-9, после. чего они 
вместе с конструкцией подвергаются тепловой обработке при 
температурах 343, 412 и 523 К с выдержкой на каждой ступени 
нагрева по 2 ч. В случае необходимости максимальную темпе- 
ратуру тепловой обработки можно снизить до 453 К, увеличив 
при этом время выдержки на этой ступени нагревания до 5 ч. 

Для измерения деформации при нестационарных температу- 
рах до 670 К и стационарных до 770 К используются тензорези- 
сторы ВТ-К. При изготовлении тензорезисторов ВТ-К и монтаже 
их на испытываемую конструкцию применяется цемент [28], со- 
стоящий из кремнийорганического лака и наполнителя. Тензо- 
резисторы после наклейки на конструкцию подвергаются тепло- 
вой обработке по режиму, аналогичному. режиму тепловой обра- 
ботки тензорезисторов 1-ВО, но с последующей . стабилизацией. 
Режим стабилизации заключается в дополнительной выдержкев 
течение 3 ч при температуре 603 К для измерения деформаций 


* Тензорезисторы ДКТ разработаны В. П. Шведовым, Н. В. Зотовой, 


Л. И. Куряковой и В. А. Ивановой. 
** Тензорезисторы КСП разработаны В. Г. Шолуховым, С. Г. Антоновой 
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при температурах до 620 К и при температуре 673 К для измере- 
ния при температурах до 770 К. | 
Измерение деформаций до 870 К может производиться при 
помощи тензорезисторов ВТ-ХЮ, технология изготовления и кон- 
структивная схема которых аналогична с ВТ-К. Тензорезисторы 
ВТ-ХЮ, наклеенные на конструкцию цементом № 10, после теп- 
ловой обработки (по 2 ч при 343, 413 и 523 К) подвергаются ста- 
билизации при 673 К в течение З ч и 823 К в течение 2 ч (см. 


аға ФР, 
2 Г) 
НИХ 


ат, 0077777 


Рис. 6.50. Конструкция тензорезистора 1-ВО: 


1—тензочувствительная решетка; 2—связующее; 3—диэлектриче: 
ская основа; 4—временная основа; 5— подложка; 6—выводные 
провода; 7—накладка 


табл. 6.7). Чувствительность тензорезисторов ВТ-ХЮ с увеличе- 
нием температуры до 870 К уменьшается на 20%. Она подчиня- 
ется линейному закону, что облегчает внесение поправки в ре- 
зультаты измерений. При многократных нагреваниях до 870 К и 
охлаждениях до нормальной температуры температурные прира- 
щения сопротивления тензорезисторов ВТ-ХЮ достаточно хоро- 
шо повторяются. 

Следует отметить, что если условия повторных нагреваний 
или охлаждений тензорезисторов, наклеенных на конструкции, 
изменяются по сравнению с первоначальными, то изменяются 
температурные приращения и сопротивления тензорезисторов 
при нормальной температуре. При новых условиях нагревания и 
охлаждения температурные приращения сопротивления воспро- 
изводятся с достаточной точностью. В случае возвращения к пер- 
_воначальным условиям нагревания и охлаждения величины тем- 
пературного приращения сопротивления и сопротивления тензо- 
резисторов при нормальной температуре возвращаются к 
первоначальным значениям после одного цикла нагревание — 
охлаждение. Поэтому при использовании тензорезисторов ВТ-ХЮ 
необходимо соблюдать идентичность процесса нагревания и ох- 
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лаждения при испытаниях конструкции и образцов при опреде- 
лении температурных характеристик тензорезисторов. | 

Исследования напряженного состояния конструкций при дли- 
тельных испытаниях в условиях повышенных (до 470 К) темпе- 
ратур целесообразно: проводить с использованием тензорезисто- 
ров ЦНК-3. Тензорезисторы ЦНК-3, наклеенные на конструк- 
цию цементом НЦ-1, после тепловой обработки по режиму: 
нагрев при 343 К в течение | ч, при 373 К І ч, и при 413 К З ч 


б,дад/мм2 


220 300 320 400 420 ааа 


Рис. 6.51. Изменение механических характеристик спла- 
ва Д16А-Т в зависимости от тепловой обработки: 


Ө —без тепловой обработки; Ор—нагрев при 343 и 413К по 2ч; 
затем нагрев при 453К—5ч; Х—нагрев при 343, 413, 523К по 2ч 


обладают высокой надежностью в работе и стабильными харак- 
теристиками при температурах до 473 К и длительности испы- 
таний до 300 ч. | | 

Все описанные выше термостойкие тензорезисторы требуют 
проведения тепловой обработки после наклейки их на конструк- 
цию. Однако в ряде случаев нагревание конструкции до прове- 
дения испытаний не допускается из-за снижения механических 
свойств конструкционных материалов. В табл. 6.8, 6.9 и на рис. 
6.51, 6.52 приведены механические характеристики магниевых, 
алюминиевых и титановых сплавов и нержавеющих сталей пос- 
ле предварительной тепловой обработки по режимам технологии 
монтажа тензодатчиков. 

Экспериментальные исследования показали, что: 

— режим тепловой обработки № 1 не оказывает существен- 
ного влияния на механические характеристики сплавов ДІбА-Т, 
АКА-1, Д19, АМг-6М и магния МА8-М; 

— режим № 2 снижает механические характеристики и не 
допустим для сплавов Д16А-Т, Д19, ВАД-23 и В-95; 
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Таблица 6.8 


ОНРО НЕО ОМОРИ РЕ А ИННИ И. АЦЕ ИРОН Не. 


Марка Характеристика материала при температуре 
материала Режим 
и толщина | Т©Пл0вой 293К 373К 453К 523К 
обработки. Е оа 
листа а, (т О ов | биц | 602 610 Ов | спа | 602 610 УБ | биц | 902 610; бв | биц | 902 0 10, 
ММ ©, 1—2 ГИ ене ——— И аатта И васат та ^^ % 
даН/мм? А даН/мм2 0 даН/мм2 / даН/мм2 


| 
ДІбА-Т, Без Т. О. | 43,5) 35,3| 42,2] 11,6 | 41,1| 33,5| 41,2] 10 |35,1 26,7| 33,5 11,4 | 28,4 | 19,0 | 26 8,8 
4=1,5 | №1% 43,4| 30,1 34,6] 13,2 | 41,5| 29,9| 32,9] 11,5 | 33,3| 25,0| 28,6] 12 п т В 
№ 2** 38,4 27,6] 31,2| 7,8 | 35,1| 25,5| 29,2| 7,4 | 27,1| 20,6] 24,6] 10 | 18,3 | 15,0 | 16,8 | 10 


МА8-М, | Без Т. О. | 23,9| 12,3] 17 | 20,3 | 17,4| 8,5] 11,0] 29,4 | 101| 5,9] 7,5 38,7| 71| 3,5 | 47| 47,2 
В-2 № 1 О ОВ Т ВБ ЗИ = оао 7730.9 Е УЕ. 
№ 2 24,41 11,7| 15,7| — | 17,9] 8,2 120 — |11,5| 6,8] 8,9] 24,9 | 6,8 |8,4 45| — 
ыы ор: 1 РВВ ОИ и И ых 
АК4-1, Без Т. О. | 39,1| 29,3| 34,0] 9,4 | 37,7| 29,21 33,71 11 201) 23.027. 01.1453 1718,5 5те |105 
а=—1,9. МТ 39.0] ЗТ,б о 7,1 | 88,11 31,41 ЗЗА, | 30.71. 25,2 000 ыы 
№ 2 37.11 28,3194 7 |347 26,8 3266,2 | 26:8 21,1 24.1. 1,3 | 19.4 | 14,3 117,7 |= 
а И ТАШИН АБ 7 ШВЕИ ам 
Д19, Без Т. О. | 51,9] 42,9] 47,3| 8,6 | 48,9| 40,2] 46,8| 7,4 | 44,6] 35,2] 41,1| 8,8 | 29,2 | 18,4 | 22,5 | 7,8 
а=9 № 1 51,6| 40,2| 46,8| 8,2 | 49,9| 41,0] 46,4| 7,4 | 41,2] 33,5| 36,7| 74| — — | —– | — 
№2 46,5] 35,3 2066) 5,7 41,51. 31,9] 31206 |316 246 297 721910 | 80 [19,5 = 
а и О Ц ПО С аа 
АМг-6М Без Т. О. | 33,0] 13,8| 16,2] 21,1 29,6 Го 4.4 31,5 | 19,5 ии 14,0| 34,4 | 16,4 | 9,7 | 12,4 | 34 
а= ь | 33,1 15,6 И 20 |304 1191.50.25 | 19.5 95 13,5 9761 | | — м 
ь 9 32,3! 13,81. 182] 15,21] 30,91 11,91: 15107,3 | 19;7| 10,5] 13,1 85,31 19,5 | 7,0 | 10.21 38.8 
о“ 99 18,9 ВЕ 10,21 30,91 11,21 '195127,3 1 [9,7 10,9 15,0 35,9. 12,01 7,0, 19,2 193,:9 
ВАД-23, Без Т. О. | 54,8| 45,4| 53 7,1 | 49,9| 42,6| 48,2| 6,5 | 35,3| 30,5| 34 4,3 | 15 1907 0455003 
а=2 ъ | — | —| | — | 44,0] 34,3] 41,2] .7,3 |31,2] — | —| 7,41 — | – | – | — 
ь 2 39,11 25,3] 30,4 — | 34,4 23,31 27,31 — 1 26,6! 19,91 24,2] — | 18,3 112,71 17,01 — 


кА Режим № | — тепловая обработка материала: нагрев при 343 и 413К по 2 ч, при 453К — 5 ҷ 
Режим № 2 — тепловая обработка материала: нагрев при 343, 413 и 523К по 2ч 


18С 


Таблица 6.9 


Характеристика материала при температуре 


Марка г 293К 373К 473К 537К 673К 773К 
материала —_и | ————=———| —————— | ——————— 


В 16 Иа тепловой | 
. ‚обработки 
листа а, 3 т, О.) Зв | ©пц| 902 0.0; 9в пц | 692 АР в |9пц| 902 Е Зв | биц| 902 РИ 9 в Зпц| 602 10 Зв | биц| 602 в 
1и % % % % % % 
даН/мм? даН/мм? даН/мм? даН/мм? даН/мм? даН/мм? 
ОТ4, Без Т. О. 83,3 |55,8] 67,1 |21,4 73,7 |41,3| 52,7 |17,3| 62,3 |40,4 47 20,9158, 2140,0|49,2113 49,8 | — — 20 — | — — 
а=1 № 3* 88,5 |63,5] 74,3 75,5 |50,8| 60,4 |17,5| 64,3 |40,8| 48,4 |16,3159,1|39,9147 |12,8] 53,3 |32,9| 41,6 |13 —|— | — — 
{ ВТ-1, Без Т. О. 54,8 |33,4| 38,8 [30,1| 42,8 |26,9| 30,2 |28,8| 32 18,6| 24 29,5125, 2119,7122 |22,2| 20,3 | — — 19,8| — | —– | — — 
а=1,5 № 3 54,6 |36,3| 42,9 |28,8| 43,2 |[27,1| 33 25,9| 32,6 |19,0] 24,2 |28,2|24, 615,518, 5|24,7| 19,4 |14,2| 17,2 |21,4| — | — | — — 
| 
ЗОХГСА, | Без Т. О. 56,4 |28,5] 35,9 [29,2| 51 27,8| 34 97 48,4 |24,2] — 25 |48,5|26,1|32,2117,0 41,9 |21,7 26,1 |28,8] — | — | — — 
а=1 № 3 58,8 [31,0] 39 29,2| — — — — | 48,7 |27,8] 33,2 |20,8149, 5|24,7|29,2|17,5, 39,5 119,8] 25 25 — 1 = | = — 
СН-2, Без Т.О. | 116,1 179,9] 32 11,9] — — — — 98,9 | — — 4 — | — — 92,7 166,3] 74 4,8| — 
а=1,5 № 3 124,0 |62,5] 86 109,5 |66 — З — | | | —– 92,2 |66,2] 85 6,3] — | — | — — 
№ 4=* 121,6 |49,3| 75,9 [13,3] 113 51 79 9,7| 105,6 |49,2| 70,6 | 4,7 = == 95,9 150,21 63,9 | 6,4 
СН-3, Без Т. О. | 148,2 |94,5| 113,2 |16 |141 — = — | 122,3 180 101,7 | 4,2] — |8 | — | — | 107,2 63,8] 87,2 | 6,4153,5128:3 36,4] — 
а=1,5 № 3 139 95,7| 133 131 90 120 — | 124 93,4| 127 3,5| — | — | | — | 107,8 |82,7| 112,5 | 5,6] — | — | — — 
№ 4 132,1 |92,2| 128 16,4| 128,8 |93 127 3,1] 124,5 |93,8| 118 4,6] — | —.| — 115,8 |75,6| 101,9 | 5,2|48,3| — | — | 23,5 


* Режим № З — тепловая обработка материала: нагрев при 343, 413 и 523К по 2 ч, 673К—4 ч 
** Режим № 4 — тепловая обработка материала: нагрев при 343, 413 и 523К по 2ч, 637К—3 ч и 823К-—-2ч 


— сплавы титана ОТ-4, ВТ-1 и сталь ЗОХГСА после нагрева- 
ния по режиму № 3 не изменяют механические характеристики; 

— режим тепловой обработки № 4 допускается для отдель- 
ных конструкций, изготовленных из сталей СН-2 и СН-3.. 

В тех случаях, когда конструкционные материалы не позво- 
ляют пройзводить предварительную тепловую обработку, для 


б,дан/мм2 . 


20 


10 


Рис. 6.52. Изменение механических характеристик мате- 
риала ВАД-23 в зависимости от тепловой обработки: 
О—без тепловой обработки; Х—‘нагрев при 343, 413, 523К по 2ч 


измерения деформаций следует применять тензорезисторы КСП. 
Тензорезисторы КСП предназначены для измерения относитель- 
ных деформаций до 220 К при статических испытаниях конструк- 
ций. Тензорезисторы изготавливаются из отожженной константа- 
новой проволоки диаметром 0,03 мм, в качестве диэлектрической 
основы используется стеклоткань толщиной 0,035 мм, связую- 
щее — раствор полиарилата. Тензорезисторы КСП, наклеенные 
на конструкцию раствором полиарилата и просушенные в тече- 
ние 24—30 ч при температуре окружающей среды 293 Қ, 
имеют достаточное сопротивление изоляции и стабильные изме- 
рительные характеристики в указанном диапазоне температур. 


Методика измерения относительных деформаций 


Основная сложность измерения относительных деформаций 
при тепловых статических испытаниях заключается в том, что 
изменение электрического сопротивления, фиксируемое регист- 
ратором, происходит не только от деформирования чувствитель- 
ного элемента тензорезистора, а также из-за температурного 
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изменения сопротивления как самого тензорезистора, так и вы- 
водных и монтажных проводов. Поэтому для определения отно- 
сительных деформаций необходимо каким-либо путем выделить 
из суммарного изменения сопротивления ту часть, которая опре- 
деляется деформированием чувствительного элемента. 

Наиболее широкое распространение при измерении относи- 
тельных деформаций в условиях нестационарных температурных 
полей получил метод «внесения температурных поправок», изло- 
женный ниже. Схема измерений, необходимая для определения 
относительных деформаций этим методом, приведена на рис. 6.58. 


Зона нагрева 


(1 


Рис. 6.53. Электрическая схема включения тензорезисторов по 
методу внесения поправок: 


]—компенсационный тензорезистор; 2—рабочий тензорезистор; К— рези: 
стор измерительного моста; И—источник питания 


Изменение сопротивления, возникающее вследствие нагревания 
выводных и монтажных проводов, исключается из показаний ре- 
гистратора введением в измерительную схему компенсационных 
проводов. Поэтому тензорезисторы изготавливаются с тремя вы- 
водными проводниками, один из которых компенсационный. 
Активный и компенсационный монтажные провода на участке, 
находящемся в нагреваемой зоне, должны быть одинаковыми 
(марка, диаметр, длина) и проложены рядом для обеспечения 
идентичности нагревания. При обеспечении термокомпенсации 
монтажных проводов величина изменений относительного сопро- 
тивления тензорезистора, наклеенного на конструкцию, опреде- 
ляется соотношением | 


АР АР лр геа 
БУЕ ЬЯ оа Си 6.6) 
Ге 1 аЗ Ю } 90 


Первый член характеризует изменение сопротивления за счет 
деформирования чувствительного элемента, вызванного напря- 
жениями от внешних нагрузок и температурными напряжения- 


ми, т. е, 
А Б А 
(88) 68), 
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Второй член формулы представляет собой так называемое 
температурное приращение сопротивления, которое определяется 
температурным коэффициентом сопротивления и изменением со- 
противления за счет деформаций из-за различных коэффициен- 
тов линейного расширения материала чувствительного элемента 
и материала конструкции, на которую наклеен тензорезистор 


[формула (6.5) ]. 
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Рис. 6.54. Температурная характеристика тензорези- 
сторов ВТ-К на материале ІХН9Т 


Относительная деформация, необходимая для определения 
напряжений, в соответствии с формулой (6.6) легко находится, 
если известно температурное приращение сопротивления: 


ГА 1 А А 
(8) 080) (80) вл 
К Ю с К А Ю Т 
При использовании метода «внесения температурных по- 
правок» одновременно с измерением суммарного изменения со- 


АР 
противления тензорезистора 5, производится измерение 


температуры конструкции в месте его установки. В соответствии 
с измеренной температурой может быть определено температур- 
ное приращение сопротивления по формуле (6.5) и по формуле 
(6.7) вычислена относительная деформация. В связи с тем, что 
определение температурного приращения может быть проведено 
лишь приближенно, на практике для определения температур- 
ной поправки используют экспериментально полученную для 
данной партии тензорезисторов и заданного материала конструк- 


ции зависимость 
е) == (=), 
К \ К /: 


называемую температурной характеристикой тензорезистора 
(рис. 6.54). . 
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Таким образом, при тензометрии конструкции в условиях не- 
стационарного нагревания необходимо измерение температуры 
конструкции в зоне установки каждого тензорезистора. Для оп- 
ределения температуры обычно рядом с тензорезистором уста- 
навливается термопара. Во избежание погрешностей измере- 
ния целесообразно тензорезистор и термопару размещать 
в зонах конструкции с равномерным распределением темпера- 


туры. 


Рис. 6.55. Схемы взаимного размещения тензорезисторов и тер- 
мопары при измерениях деформаций по методу внесения по- 
правок 


В тех случаях, когда это требование не выполняется, термо- 
пары должны располагаться таким образом, чтобы имелась воз- 
можность определять температуру в центре чувствительной ре- 
шетки тензорезистора. На рис. 6.55 приведены некоторые воз- 
можные случаи рациональной установки термопар. 


Точность определения относительных деформаций по мето- 


ду «внесения температурных поправок» зависит от величины тем- 

АР \ Р Е 
пературного приращения сопротивления Е и ее производнои 
| т 


по температуре 2 Б 
| О. 09 г 
зоне рабочих температур повышается точность определения от- 


носительных деформаций. В тех случаях, когда для изготовления 


. При снижении этих величин в диапа- 
Т 
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тензочувствительной решетки используется константан, темпера- 
турную характеристику можно изменять путем соответствующего 
отжига проволоки при высоких температурах. 

На рис. 6.56 приведена зависимость коэффициента темпера- 
турного сопротивления В константановой проволоки от темпера- 
туры отжига. Правильно подобрав температуру отжига констан- 
тановой проволоки, можно получить оптимальную температур- 
ную характеристику тензорезисторов, накленных на рассматри- 
ваемом материале конструкции. На 
рис. 6.57 приведены температурные. 
характеристики тензорезисторов 
1-ВО, наклеенных на нержавеющей 
‘стали ІХІ8Н9Т. Для изготовления 
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Рис. 6.56. Зависимость темпера- Рис. 6.57. Температурное приращение сопро- 


турного коэффициента со- тивления тензорезисторов 1-ВО, наклеен- 
противления В константана от ных на нержавеющей стали ІХІ8Н9Т: 
температуры отжига Е 1—отжиг константановой проволоки при темпера" 


туре 663К; 2—отжиг при 668К; 3—отжиг при 673К 


этих тензорезисторов применялась константановая проволока, 
отожженная при температурах 663, 668 или 673 К. 

Температурная характеристика определяется для каждой пар- 
тии по показаниям тензорезисторов, наклеенных на образцы из 
материала испытываемой конструкции. При этом должно. быть. 
обеспечено равномерное прогревание: образца и отсутствие пре- 
пятствия температурным деформациям. Наиболее точная темпе- 
ратурная характеристика тензорезисторов может быть получена 
при нагревании по программе испытания конструкции. В этом 
случае учитываются различия в температурах конструкции ичув- 
ствительной решетки датчика, обусловленные теплоемкостью, 
термическим сопротивлением диэлектрической основы и условия- 
ми теплообмена сокружающей средой. Однако установлено, что 
при скорости нагревания ниже 10 град/с температурная харак- 
теристика практически не зависит от темпа нагревания. Поэто- 
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му при обработке показаний тензорезисторов может быть исполь- 


зована зависимость 
Е А 
е) = (5), 
КА 


полученная при медленном (2—3 град/мин) нагревании на ус- 
тановке, схема которой показана на рис. 6.58, а. Регистрация 
показаний тензорезисторов должна производиться в процессе 
нагревания и охлаждения образца по программе, приведенной на 
рис. 6.58, 6. 


Рргулятор и 

\ | регистратор 
температуры 
ае Контакторное 


Автотранс- 
форматор 
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Регистратор по- 
казаний тензо- 
резистора 


а) 


Рис. 6.58. Блок-схема установки для определения температурной харак- 
теристики тензорезисторов: 


а) 1—образец с наклеенными тензорезисторами; 2—термопары; 3—:электрическая 
печь; 6) аб—режим нагревания; бг—режим выдержки температуры; вг—проведе- 
ние измерений 


Температурная характеристика для партии находится по по- 
казаниям 15—20 тензорезисторов следующим образом: опреде- 
ляется температурное приращение сопротивления тензорезисто- 


АР Е 
ров Є для каждои ступени нагревания, рассчитывается 
Т | 


| й | 

среднее температурное приращение всей партии ви по фор- 
2$ 

муле 


и строится средняя температурная характеристика для партии 


н (80), 
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Затем определяются средние квадратические отклонения 
значений температурной характеристики по формуле 


у Лет 


Допустимое значение среднего квадратического отклонения 
различно для разных типов тензорезисторов. Предельные значе- 
ния среднего квадратического отклонения температурной ха- 
рактеристики указаны в табл. 6.7. 

Погрешность измерений, связанную с разбросом температур- 
ных характеристик отдельных датчиков, можно исключить, если 
пользоваться температурными характеристиками датчиков, на- 
клеенных на испытываемую конструкцию. Снятие этих характе- 
ристик производится при медленном, равномерном прогреве ис- 
пытываемой конструкции. Такая методика допустима только для 
конструкций, изготовленных из однородных материалов. 

Погрешность определения деформаций при использовании ме- 
тода «внесения температурных поправок» в значительной мере 
зависит от погрешности измерения температуры и неравномерно- 
сти распределения ее в местах установки тензорезисторов. По- 
грешность измерения из-за неточного определения температуры 
равна 


ром ГАЛ 
мета (6) 
гай ХКТ 
Относительная деформация, вызываемая температурными на- 
пряжениями, обычно не превышает по абсолютной величине 
Го == 


2 ау 5 2 
где Г.— Г, — перепад температур в конструкции; 
а — коэффициент линейного расширения. 
Относительная погрешность в определении деформации, выз- 


ванной температурными напряжениями, вследствие ошибки в из- 
мерении температуры может быть определена по формуле 


т ГАК 

ее 3) В. 
6 ак ат | Ка 

Например, для тензорезисторов ВТ-К при температуре 600 К 

значение 2. (=) достигает 4:10-5 1/трад; К=2 и, следова- 


т 


тельно, 
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Для стали ІХІ8Н9Т при а=1,6:10-° величина 0д='—2,56т, 
т. е. относительная ошибка измерения температуры, равная 190, 
приводит к относительной погрешности измерения деформаций, 
большей 2,5%. Поэтому к точности измерения температуры долж- 
ны предъявляться высокие требования. 


Одним из источников методических погрешностей при опреде- 
лении относительных деформаций в условиях нестационарных 
тепловых режимов являются температурные перепады по поверх- 
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Рис. 6. 59. Расчетная схема определения погрешностей измере- 
ния при неравномерном распределении температур по поверх- 
ности тензорезистора 


ности тензорезистора, величина которых может достигать 10— 
15 град/мм. В этом случае температурная характеристика нерав- 
номерно нагретого тензорезистора определяется по формуле 


а б 
Р) ==} (Г) ахау, 6.8) 
а 0 


ДН = = К — температурная характеристика равномер- 
Т 


но нагретого датчика; 
а — размер в направлении оси х (рис. 6.59); 
р — размер в направлении оси у. 


Для случая, когда Г=Г(х), уравнение (6.8) имеет вид 


а 


(Г) = \ (Гат. 
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При обработке результатов измерений температура тензоре- 
зистора обычно принимается постоянной по ширине и равной 


РЕ. 
РР я а. 
что вносит погрешность 
Гә 
ШЕ а" 
АФ (Г) = \ Ф(Г) ах —Ф(Тер). 
Алея | 
ч 


Например, при перепаде температур АТ = 373 град, Тер= 473 К 
и линейном ее распределении ошибка Лф для температурной ха- 
рактеристики тензорезисторов ВТ-К (см. рис. 6.54) составляет 
5:10-°. В случае нелинейного распределения температуры по 
площади тензорезистора Аф может быть значительно больше. 

При наличии температурных перепадов между точками сое- 
динения проволоки тензочувствительной решетки и выводных 
проводов может возникать термо-э.д.с., которая приводит к по- 
грешностям измерения при питании измерительного моста по- 
стоянным током. Температурный перепад между указанными 
точками может возникать вследствие неравномерного распреде- 
ления температуры, неравномерного нанесения на конструкцию 
связующего для приклейки тензорезистора и из-за большой теп- 
ловой емкости в месте соединения двух выводных проводов к 
концу тензочувствительной решетки при трехпроводной схеме 
включения и др. Величина перепада температур в отдельных 
случаях может достигать 30—50° Кажущееся приращение со- 
противления тензорезистора, включенного в равноплечий изме- 
рительный мост, может быть определено по формуле 


АР е, 
В ЖЭ Ега 
| а? МЕ ғ: к 


‚ а соответствующая ему деформация 


(5) ВЕ аш К. 
ГОРЕ Е 


где ет — термоэлектродвижущая сила. 


Для оценки величины кажущейся деформации рассмотрим 
такой пример. Пусть АТ= 50°, К=2, И=6 В и е.=40 мкВ/трад 
(для пары медь — константан); тогда е,=35:·10-°, Снижение 
погрешности, вызванной термо-э.д.с., можно достигнуть путем 
уменьшения расстояния между точками соединений выводных 
проводов с тензочувствительной решеткой или изготовлением 
элементов датчика из однородных материалов. 

При измерении относительных деформаций конструкций, ког- 
да температура изменяется в узком диапазоне, могут использо- 
ваться комбинированные тензорезисторы и тензорезисторы с ком- 
пенсационной петлей. Комбинированными называются тензоре- 
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зисторы, тензочувствительная решетка которых выполнена из 
двух материалов, имеющих в наклеенном на конструкцию со- 
стоянии равные по величине, но разные по знаку температурные 
коэффициенты сопротивления. Комбинированные тензорезисторы 
изготавливаются из константановой и медной проволок [49], из 
константановой и нихромовой проволок [47], из константановой 
и никелевой проволок или из двух отрезков константановой про- 
волоки, отожженных при различных температурах [28]. 

У тензорезисторов с компенсационной петлей температурное 
приращение сопротивления чувствительной решетки компенсиру 
ется приращением сопротивления петли. Решетки и компенсаци- 
онная петля включаются в ссседние плечи измерительного мо- 
ста. Компенсационная петля имеет малое электрическое сопро- 
тивление, изготавливается из материала с большим темпера- 
турным коэффициентом сопротивления и располагается на общей 
основе с тензочувствительной решеткой. При изготовлении этого 
типа тензорезисторов в качестве материалов для тензочувстви- 
тельной решетки и компенсационной петли используются (соот- 
ветственно): константан и медь, константан и сплав Н5ОКІ0 [28], 
платиновольфрамовый сплав и платина, а также другие сплавы. 

Следует отметить, что технология изготовления комбиниро- 
ванных тензорезисторов и датчиков с компенсационной петлей 
более сложная, чем для тензорезисторов с простой чувствитель- 
ной решеткой. Их следует применять в тех случаях, когда тем- 
пературное поле конструкции в месте наклейки равномерное. 

Схемная компенсация температурного приращения тензорези- 
стора заключается в том, что в компенсационное плечо измери- 
тельного моста включается тензорезистор из той же партии, что 
и рабочий, но наклеенный на недеформируемую пластину из 
того же материала, что и исследуемая деталь. Рабочий и ком- 
пенсационный тензорезисторы должны находиться при одинако- 
вых температурах. В тех случаях, когда добиться равенства 
температур рабочего и компенсационного тензорезисторов не уда- 
ется, в результаты измерений вводится температурная поправка 


1 а ТА 
2688, а АР 
а. 
ле АТ = разность температур рабочего и компенсационного тен- 


| зорезисторов. 
Принципиальная схема включения тензорезисторов по этой 
схеме приведена на рис. 6. 60. 


К числу недостатков этой схемы нужно отнести удвоенный 
расход тензорезисторов, сложность монтажа и малую надеж- 
ность измерения. При массовом тензометрировании эту схему 
рационально применять только в тех случаях, когда конструкция 
при испытаниях равномерно нагревается и на группу рабочих 
тензорезисторов можно использовать один компенсационный тен- 
зорезистор. 
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Одним из важных вопросов при тензометрировании конструк- 
ций является правильный выбор проводов для подключения тен- 
зорезисторов к измерительной аппаратуре. Монтажные провода 
должны иметь хорошую и надежную изоляцию в требуемом диа- 


Оегистра- 


тор 


| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 
| 


Зона нагрева 


Й 


Рис. 6.60. Включение тензорезисторов при схемной компенса- 
ции температурного приращения сопротивления: 


1—рабочий тензорезистор; 2—компенсационный тензорезистор: Ю—рези- 
стор измерительного моста; С —источник питания 


пазоне рабочих температур. До температур 570 К могут исполь- 
зоваться провода в изоляции из стекловолокна, пропитанного 
термостойким лаком. Для кратковременной эксплуатации до этих 
температур могут быть рекомендованы стандартные провода 
типа ПСД, ПЭТСО, МГТФ и др. Изоляция проводов для рабо- 
ты при более высоких температурах должна выполняться из ас- 
бестового или кремнийорганического волокна. 

Для крепления монтажных проводов вблизи тензорезисторов 
применяются монтажные колодки (рис. 6.61), изготавливаемые 


Рис. 6.61. Схема монтажа тен- 
зорезисторов на конструкции: 


1__монтажная колодка; 2—тензоре+ 

зистор; 3—выводные провода тензо+ 

резисторов; 4--место сварки вывод- 

ных и монтажных проводов; 5—мон- 
тажные провода 


из теплостойких изоляционных материалов. В тех случаях, ког- 
да наличие монтажных колодок искажает температурное поле 
конструкции или их установка затруднена, крепление проводов 
может осуществляться путем приклеивания или при помощи ско- 
бок из тонкого листового материала, привариваемых к конст- 
рукции точечной сваркой. 
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Если на внешнюю поверхность конструкции воздействуют 
тепловые потоки большой интенсивности, тензорезисторы следует 
наклеивать внутри конструкции или защищать экранами. Невы- 
полнение этого условия может привести к значительным погреш- 
ностям в измерении деформаций. Особое внимание необходимо 
уделять расположению тензорезисторов на конструкциях, испы- 
тываемых при неравномерных температурных полях с большими 
температурными градиентами. При этом необходимо использо- 
вать тензорезисторы с малыми базой и шириной, стремиться к 
установке их в местах с небольшими температурными градиен- 
тами, более тщательно исследовать температурное поле конст- 
рукции в местах наклейки тензорезистора и т. д. 


Обработка результатов тензометрирования 


Напряженное состояние конструкции летательных аппаратов 
при нормальных и повышенных температурах определяется по 
показаниям одиночных тензорезисторов при одноосном поле 
напряжений или тензометрических розеток при двухосном поле 
напряжений. 

Если деформация конструкции не превышает предела про- 
порциональности ош, ТО напряжения в одноосном поле опреде- 
ляются по формуле 

ее), (6.9) 
где в — деформация; 
Е(Т) — модуль упругости материала конструкции при соответ- 
ствующей температуре. 


При деформациях, превышающих оњ, напряжения в конст- 
рукции можно определять, используя диаграмму «0—8» для 
данного материала. 

Определение относительных деформаций конструкции, выз- 
ванных температурными напряжениями и напряжениями от 
внешней нагрузки, по методу «внесения температурных попра- 
вок» проводится в следующем порядке. 

1. Определяется изменение показаний тензорезистора в мо- 


мент т;: 
1 / АА 
—— |—— = А; — Аџ, 
К Ю т=7; 1 
где Аз, — показание регистрирующего прибора в момент т=т;; 
А, — начальное показание регистрирующего прибора при 


т=0. 
2. По показаниям термопар определяется температура тензо- 
резистора Т; (рис. 6.62, а). 
3. С учетом этой температуры Г;, по температурной харак- 
теристике (рис. 6.62, 6) определяется величина температурной 
Р 


1 А 
поправки —|— |. 
Р а 
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4. По формуле (6.7) определяется относительная деформация 


= (15°) ‚ характеризующая напряжение в конструкции 
91 
(рис. 6.62, в). 


о. Зная величину модуля упругости Е(Т) (рис. 6.62, г), опре- 
деляют напряжения по формуле (6.9). | 

При двухосном напряженном состоянии деформации измеря- 
ются тензометрическими розетками. Для определения главных 
напряжений нужно знать не менее трех величин напряжений в 


т 


п 


7 МА Л Г 
д) 2) аў 


Рис. 6.62. Обработка показаний тензорезисторов по методу 
«внесения температурных поправок» 


произвольно выбранных направлениях. Для этой цели исполь- 
зуются различные типы тензометрических розеток. Наиболее 
широко при статических испытаниях летательных аппаратов при- 
меняется розетка, форма которой приведена на рис. 6.63, а. На- 
личие в розетке четырех тензорезисторов позволяет производить 
контроль правильности результатов измерений. Определение ве- 
личины и направления главных напряжений по показаниям тен- 
зорезисторов данной розетки может производиться по фор- 
мулам: | 


я у 
бтах — ПЕ Сан ріп) == = В 
75) 
паат аа (лип Вах) = А” — В"; , (6. 10) 
Е НЕА. | 
ы 1—2 Е&1-— А А — 83 | ) 


ГДе ошах — наибольшее напряжение; 
бтш — наименьшее напряжение; 
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‘оа — угол между направлением главного напряжения и 
направлением первого тензорезистора; 


А" — А ‚Е В" р Е ; 
1— 1+0 
Етах == А-В; еміп — — В; 


1 1 
(4% -- ДТК Ве (2-Е 24); 


Решение уравнений (6.10), как правило, производится при по- 
мощи цифровых вычислительных машин, однако в отдельных слу- 


04 (5) 
Даз) т а, (4) 


ьа 


95, 
Ось понжерона 
127 
0сь лонжерона. 
№? У; А 


Рис. 6.63. Обработка показаний тензометрической розетки с помощью 
кругов Мора 


чаях при обработке показаний тензорезисторов розетки исполь- 
зуются графические методы, например, круги Мора, для построе- 
ния которых необходимо знать: | 

— деформации конструкции в местах установки тензорези- 
сторов е1, 82, &з, #4; для удобства построения обычно принимают 
а; = 1 * 105, @2= во. 105, аз= ез: 10° и а= ел · 10°; 
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— модуль упругости материала испытываемой конструк- 
ции Е; 

— коэффициент Пуассона џ; 

— коэффициент перехода от радиуса круга деформаций к 

о 1 — 
радиусу круга напряжений К; = Е -; 
и 
— масштабный коэффициент шкал о и т, равный 


Е.10-5 


Къ= | 
1 — и 


Построение кругов Мора производят в следующем порядке: 


1. Изображают тензометрическую розетку, как показано на 
рис. 6.63, а. Нумерацию тензорезисторов в розетке обычно про- 
изводят по часовой стрелке, причем удобно номер первый прис- 
ваивать датчику, показания которого максимальные. Если в ро- 
зетке какой-либо датчик не работает, ему целесообразно при- 
своить номер 4. 


2. Проверяют инвариантность показаний тензорезисторов: 


2 2 


ат + 23 аьары 


3. Выбрав систему координат, откладывают на оси .абсцисс 
значения а1, и А (рис. 6.63, 6). 


4. Параллельно оси ординат через точку а! проводят прямую 
М№—М№, на которой откладывают а 2—А = (с учетом знака разно- 
сти). Для определения радиуса круга напряжений значение АВ 
умножают на коэффициент К;, т. е. АВ. К, =АС. 

5. Проводят радиусом АС круг Мора для напряжений и оп- 
ределяют (рис. 6.63, в): 

— главные напряжения ошах И Ош; 

— максимальные касательные напряжения тњах; 


— нормальное напряжение о, и касательное т, в сечении, 
перпендикулярном к оси тензорезистора номер 1; 


— направление главных напряжений. 
Величина напряжений рассчитывается по формуле 


с= тКә, 


где т — расстояние на диаграмме, соответствующее рассмат- 
риваемому напряжению. Направление главных напряжений оп- 
ределяется углом о, который равен половине угла между радиу- 
сом-вектором АВ и осью о. Угол считается положительным, ес- 
ли он отложен от оси о против часовой стрелки. 
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6. Полученные результаты обычно наносят на схематический 
чертеж конструкции, на котором тонкими линиями изображают 
розетку, как показано на рис. 6.63, г. Направление максималь- 
ного главного напряжения на чертеже определяют по углу а, 
который откладывается от оси первого тензорезистора по часовой 
стрелке — при положительном значении и против часовой стрел- 
ки — при отрицательном. 

7. Проверка результатов графо-аналитической обработки по- 
казаний тензорезисторов производится по формуле 


6.7. РЕГИСТРИРУЮЩАЯ АППАРАТУРА 
И ИЗМЕРИТЕЛЬНО-ИНФОРМАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ 


При статических испытаниях конструкций летательных аппа- 
ратов в зависимости от программы нагружения и нагревания ис- 
пользуется аппаратура с визуальным отсчетом показаний, авто- 
матическая самопишущая аппаратура и быстродействующие из- 
мерительно-информационные системы. 


Рис. 6.64. Электронный измеритель деформаций ЭИД-8 


Регистрирующая аппаратура с визуальным отсчетом показа- 
ний используется при измерениях стационарных или медленно 
изменяющихся величин. Для регистрации показаний датчиков 
усилия, перемещения, давления и деформации широко применя- 
ются электронные измерители деформации ЭИД (рис. 6.64), ко- 
торые имеют предельную погрешность измерения не более 1%, 
надежны в работе и просты в эксплуатации. При многоточечных 
измерениях датчики подключаются к ЭИД через коммутацион- 
ные устройства с ручным или дистанционным переключением 
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контактов. Для автоматизации процесса регистрации показаний 
тензорезисторов разработаны электронные измерители дефор: 
маций с цифропечатающими приставками. 

Однако опыт эксплуатации их при статических испытаниях 
конструкций показал, что процесс обработки информации, полу- 
ченной при применении этой аппаратуры, более трудоемкий, чем 
при использовании ЭИД с визуальным отсчетом. Поэтому такой 
вид регистрации целесообразен только в тех случаях, когда не- 
обходимо сократить численность операторов, непосредственно 
участвующих в проведении 
испытаний. Использование с 
ЭИД в качестве накопителей 
информации перфораторов по- 
зволяет автоматизировать про- 
цесс ввода данных в ЭВИМ 
для обработки и значительно 
сократить трудоемкость этой 
операции. 

Для регистрации показаний 
термопар могут использовать- 
ся многодиапазонные милли- 
вольтметры и потенцисметры. 
При нестационарных процес- 
сах, когда измеряемые вели- 
чины изменяются во времени, 
необходимо применять прибо- 
ры с автоматической регистра- 
цией показаний датчиков. Для измерения непрерывно изменяю- 
щихся с малой скоростью параметров широко используются 
электронные самопишущие многоточечные регистраторы 
типа ЭПП-09, КСП, ЭТП-209, МСР, ПСР и др. (рис. 6.65—6.67). 
Указанные приборы предназначены для измерения температуры 
и деформации, однако после несложной доработки их можно 
использовать для регистрации показаний датчиков усилий, пере- 
мещений, тепловых потоков ит. д. На рис. 6.68 приведена элект- 
рическая схема доработки самописца ЭПП-09, предназначенного 
для регистрации усилий. Регистраторы указанных типов имеют 
класс точности 0,25—1,5, надежны в работе и просты в обслужи- 
вании. Приборы выпускаются для регистрации показаний 3, 6, 
12 и 24 датчиков; минимальное время, необходимое на один 
отсчет 0,75 с; максимальное время пробега всей шкалы пишущей 
кареткой 2,9—8 с; скорость движения диаграммной ленты 
60-9600 мм/ч. 

Для регистрации показаний датчиков при быстропротекаю- 
щих процессах целесообразно использовать одноточечные само- 
пишущие регистраторы с временем пробега кареткой всей шкалы 
1 с. Предел применения таких самописцев ограничивается часто- 
той собственных колебаний подвижной части приборов. Верхний 
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Рис. 6:65. Автоматический самопищу- 
щий потенциометр КСП-4 


предел по частоте исследуемого процесса для подобного типа 
приборов не превышает 1,5 Гц. 

Для измерения параметров процессов, протекающих с часто- 
той более 1,5 Гц, могут быть рекомендованы шлейфовые осцил- 


Рис. 6.66. Электронный тензометрический прибор 
ЭТП-209 


лографы типа К-9-21, К-12-21, К-20-21, Н115 и КІ15 (рис. 6.69 
и 6.70). Основные данные этих осциллографов приведены в 
табл. 6.10, а измерительные характеристики вибраторов — в 
табл. 6.11. Высокая чувствительность некоторых типов вибрато- 
ров позволяет вести регистрацию 
показаний перечисленных выше 
датчиков без дополнительного 
усиления. 

Осциллографы указанных ти- 
пов имеют высокую надежность 
в работе, просты в эксплуатации 
и. имеют дистанционное управле- 
ние. Кроме того, осциллографиро- 
вание с помощью Н115 и К! 15 мо- 


Рис. 6.67. Автоматический само- 
пищущий мост ПСР-1 


жет производиться ультрафиолетовой записью на фотоленте, не 
требующей химического проявления (на бумаге типа УФ), что 
значительно псвышает производительность труда при проведе- 
нии измерений. 

Для регистрации высокочастотных процессов, когда приходит- 
ся применять гальванометры, чувствительность которых мала, 
осциллографы используются в комплекте с усилительной аппа- 
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Рис. 6.69. Шлейфовый 


К-20-21 


осциллограф 


Рис. 6.68. Принципиальная электриче- 
ская схема фазочувствительного мо: 
ста для измерения перемещений и на- 
грузки: 


ИПС-—источник стабилизированного пита- 
ния; У—усилитель потенциометра; Ю,—рео- 
хорд потенциометра; КЮ.—резистор потен: 
циометра; Ю.;—проволочный резистор 0,1— 
1,5 Ом; №; и КЮ; проволочные. резисторы 
100—150 Ом: К; и Ю;—тензорезиеторы, ус- 
танавливаемые на упругих элементах при- 
боров 


а ее оли <> о рута 


Н115 


Рис. 6.71. Усилитель 8-АНЧ-7 


Рис. 6.70. Шлейфовый осциллограф 


Таблица 6.10 


тир Число | Ширина Скорость °| „Объем габ 
т: Е о. | каналов | фотобу- движения а сдаритные | Вёе, 
ПИЛЛӘ" | измере- | маги, фотобумаги, фотобу- ре егы, дан 
графа а. е а. маги, ММ 
м 
К-9-21 9 100 Ра, 10% 20 40 280 «320445 | 38 
40: 240: 480 
К-12-21 | 12 100 | 0,3; 1,55; 6 20 | 205185330 | 12 
и 295 
К-20-21 20 200 0797170: 20: 30 484 ж291Ж281 2.74 
10; 20; 100 и 250 
Н115 19 120 | 0,05; 0,125; | 95 | 5285280313 | 35 
„гаа 1 
В 9 92 
50; 100; 280. 
500; 1000 | 
КИО 12 120 0,05; 0,195; 25 1090ж800ж504 | 90: 
0, 55: Е 
Б 12 о 
50; 100; 950; 
500: 1000 


ратурой. Для этих целей могут применяться усилители типа 
8-АНЧ-7 (рис. 6.71), основные характеристики которых следую- 


ИЄ: 


число каналов Зс 8 

диапазон измеряемых деформаций Е ИСИ ЕН а. 
ней И, 
+51055 

полоса пропускаемых частот . с зб, а ОИ 
+5 9 


предельная погрешность 


Усилитель 8-АНЧ-7 имеет дистанционное управление и тари- 
ровочный сигнал для контроля за правильностью функциониро- 
вания системы измерения. | 

Несмотря на сравнительно большой перечень серийно выпус- 
каемой регистрирующей аппаратуры, она не может обеспечить 
выполнение всех требований, предъявляемых к измерительным 
средствам при проведении тепловых статических испытаний ле- 
тательных аппаратов. Решение проблемы автоматизации измере- 
ний, сбора и обработки информации, ее анализа и оформления 
возможно путем создания многоточечной быстродействующей 
измерительно-информационной системы, которая бы являлась 
общей для всех испытательных стендов лаборатории статической 
прочности. Такая измерительная система должна иметь непос- 
редственную связь с управляющим вычислительным комплексом 
(УВК), в состав которого входят управляющая и вычислитель- 
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а. бели а 6. 


Чувстви- пус- 
Тип Тип гальвано- АКЕ 0 Собственная! Внутреннее оар, 
ОСЦИЛЛО- частота, сопротивле- 
графа метра по току, ра Е к ток, 
мм/МА МА 
| 
| 0,23—0,3 6500 --500 8,9-1,9 30 
П 06—1 3300 -300 2242,5 30 
Ш а [500-200 В, э--Т, о 19 
К.9-91 [ү 39—65 380-20 28,5+2,9 2 
К-12-91 ү 300—450 160-20 23,5-92,5 073 
и К.20-91 УІ 600—850 |Не менее 80] 50-10 2 
и к УП 1200—1650 Не менее 60] 50-10 ТЫ! 
ҮПІ 0,08 1100 [5 100 
ІХ 10 1200 15 в 
Х 6000-10000]. 725 180 0,07 
мМ1012—20 18 20 120 7 
МІ012—40 . 4..3 40 120 27 
м1012—80 Р! 80 60 60 
М000—150 0,6 150 60 200 
мМ1012—300 0,15 300 60 800 
мМ1012—600 136 600 13 8 
М1012—1200 1,88 1200 5 20 
мМ1012—1800 0,43 1800 2 50 
мМ1013—600 36 600 50 З 
М№М1013—1200 9 1200 50 12 
Н115 М1013—1800 4,2 1800 50 29 
Е М1013—3500 Г 3900 50 50 
М1013—7000 0527 7000 50 ТЭ 
М1015—2500 6 2500 300 14 
мМ1015—5000 1,4 5000 300 30 
мМ1015—10000 0,36 10000 300 30 
М1015—15000 0:22 15000 300 30 
м004—0 ,6 24. 600 18 4. 
м004—1 ,2 6 1200 18 $ 
м004—2 ,5 у 2500 13 80 
м004—8 ,5 0,44 3500 17 80 
м004—7 0,1 7000 о 130 


< 


ная машины. Кроме того, в системе должен быть предусмотрен 
автономный накопитель информации, обеспечивающий возмож- 
ность автоматического вывода информации для обработки в УВК 
после проведения испытаний. Автономный накопитель информа- 
ции может использоваться в качестве аварийной или дублирую- 
щей системы регистрации. 

В ряде случаев отдельные испытательные стенды целесооб- 
разно оснащать автономными системами измерения на ограни- 
ченный объем датчиков с накопителями информации, позволяю- 
щими передавать ее после испытаний в УВК. Наиболее целесо- 
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образно обе эти системы комплектовать из однотипных блоков и 
устройств. Одна из возможных схем общей системы измерений 
представлена на рис. 6.72. В ее состав входят первичные (К) и 
групповой (КК) коммутаторы, цифровые преобразователи ана- 
лог — код (ПАК), устройство связи (УСО), автономный нако- 
питель информации (АН), управляющий вычислительный комп- 
лекс (УВК), устройства оперативного представления (УОПИ) и 
оформления (УОИ) информации. Цифровой преобразователь 
может быть с предварительным усилением сигнала или без него. 


ааа | 


ти | 
Сны, 


Е 


Рис. 6.72. Блок-схема системы измерения сбора и обработки инфор- 
мации: 


К—коммутатор датчиков; КК—коммутатор каналов; УСО-—устройство связи; 

УОПИр-—устройство оперативного представления информации; УВК —управляю- 

щий вычислительный -комплекс; У—усилитель;: ПАК—преобразователь аналог— 

код: АН—автономный накопитель информации; УОИ—устройство оформления 
информации 


Количество ПАК в системе определяется их быстродействием 
и требуемой скоростью измерения и преобразования. Средства 
оперативного представления информации — световые и цифро- 
вые табло, графографы, эпюрографы, указатели пространствен- 
ного положения конструкции, цветовые мнемосхемы должны 
выбираться в зависимости от программы испытаний, типа испы- 
тываемой конструкции и т. д. Объем оперативно представляемой 
информации должен находиться в соответствии с физическими 
возможностями человека проанализировать ее и принять соот- 
ветствующие решения. Общая компоновка и размещение отдель- 
ных блоков системы должны производиться с учетом обеспече- 
ния надежности работы системы и удобства ее эксплуатации. 
Однако обязательным требованием является установка первич- 
ных коммутаторов вблизи или внутри испытываемой конструк- 
ции для того, чтобы избежать прокладки большого количества 
трасс между датчиками и измерительными блоками. · 

В соответствии с задачами лаборатории тепловых статических · 
‘испытаний можно определить необходимые технические характе- 
ристики измерительных систем. В табл. 6.12 приведены данные 
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Маблица 5.12 
= и 
Цикл опроса 
датчиков, с 


Быстро- | | Предель-| Вероят- 


Диапазоны измерения 


Общее т П ІЬ- 
Н азовя ар действие Для датчиков ная по- | ность ОЛ оог ель 
вание количе- по кана- Ограни- усилий, давле- греш безот- НОСТЬ опроса дат- 
системы ство дат- лу Всех ченного НИЙ, перемеще- Для аы казной чиков коммутиру- 
ЧИКОВ 4 ТЧИ- о Т , И 
точек/с датч числа НИЙ И деформ а- ермопар, % работы ющим устроиством 
ков АР мВ 
датчиков „ 8 5 
ЦИЙ, -10 
К | 


РИВНЕ ВИННИ. ЕЕ БИРИНЕН ООО ООО 


Перспективная цен-|До 20000 | До 500—| 1—2 | 0,1—0,3| +250; 500; 2,9; --0,5 0,98 По любой задан- 


трализованная систе- 1000 1000; 2000 +15; ной программе 
ма измерения и обра- и 4000 0—30 
ботки информации | | и 0—50 
ДИУ-2 232 10 6,4 13.2: 1,6 +250; 500 30 и 50 2. —- Опрос последо- 
и 0,8 1000 и 2500 вательный, ограни- 


ченного числа дат- 
чиков последова- 
тельно через 2, 4 и 


8 положений ком- 
мутатора 
СИД(Т)-ЦВС 4000 30 66 — +1000 15* 30 1 — По любой задан. 
| и 20 ной программе 
Быстродействую- 1000 100 1 — +2000 — +1 -— Опрос последо- 
щая измерительная си- вательный 


стема для прочност- 
ных испытаний 


по некоторым существующим быстродействующим измеритель- 


ным системам и указаны желательные характеристики перспек- 
тивной системы. 


Дискретное измерительное устройство ДИУ-2* 


Устройство ДИУ-2 предназначено для регистрации показаний 
динамометров, датчиков давления, тензорезисторов, термопар и 
датчиков перемещений. Результаты измерений печатаются в 
цифровом виде на бумажной ленте в процессе эксперимента. 


Рис. 6.73. Дискретное измерительное устройство 
| ДИУ-2 


Общий вид устройства ДИУ-2 приведен на рис. 6.73, а блок- 
схема дана на рис. 6.74. Устройство состоит из быстродействую- 
щего коммутатора, усилителей на несущей частоте, усилителей 
постоянного тока, нуль-органов, преобразователя кода в напря- 
жение и цифропечатающего устройства. Устройство ДИУ-2 кон- 
структивно выполнено таким образом, что путем несложной за- 
мены блоков оно может быть подготовлено для проведения ре- 


гистрации показаний датчиков усилий, деформаций, перемещений 
или температур. 


* Устройство ДИУ-2 разработано М. Б. Карвацким, Н. И. Чорозовци, 
А. И. Лебедевой, Б. М. Смыковой и др. 
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Рис. 6.74. Блок-схема ДИУ-2: 


У—усилитель на несущей частоте или усилитель постоянного тока; 

ПАК —преобразователь аналог—код; ГИ—генератор импульсов; НО— 

нуль-орган; В — вентиль; Р — регистр; АЦП — автоматическое цифро- 
печатающее устройство; БУ— блок управления АЦП 


· Рис. 6.75. Измерительно-информационная система СИД (Т)-ЦВС 
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Система СИД (Т)-ЦВС* 


Система предназначена для измерения деформаций и темпе- 
ратур при сравнительно медленном изменении нагрузки и тем- 
пературы в процессе эксперимента. Система обеспечивает авто- 
матизацию процессов измерения, сбора, обработки и представ- 
ления информации, а также прогнозирование напряженного 
состояния конструкции на последующие этапы нагружения. Ха- 
рактеристики системы приведены в табл. 6.12, а ее общий вид и 
блок-схема на рис. 6.75 и 6.76. Система комллектуется из из- 
мерительной аппаратуры, устройства связи и вычислительного 
комплекса. Измерительная часть состоит из быстродействующих 
коммутаторов (К), измерительных мостов (М), коммутаторов 
‘мостов (КМ), усилителя (УНЧ), преобразователя аналог — код 
(ПАК), фотосчитывающего устройства ФСУ, цифропечатающего 
устройства и перфоратора с клавишным механизмом. В вы- 
числительный комплекс входят пульт управления, вычислитель- 
ная машина, накопитель на магнитной ленте (НМЛ) и цифро- 
печатающее устройство. 


Вычислительная машина осуществляет управление работой 
системы и обработку полученной информации по заданной про- 
грамме. Перед началом испытаний программы управления изме- 
рительной частью системы и обработки информации пробивают- 
ся на перфоленте и через фотосчитывающее устройство (ФСУ) 
вводятся в вычислительную машину по каналам связи. Машина 
в процессе работы системы выдает сигналы в блок управления, 
который управляет работой коммутаторов. Управление комму- 
таторами выполнено таким образом, что опрос датчиков может 
осуществляться в любой последовательности в соответствии с 
программой, установленной до начала эксперимента. Измери- 
тельная информация, преобразованная в двоично-десятичный 
код, с измерительной аппаратуры через устройство связи посту- 
пает в вычислительную машину и записывается на магнитную 
ленту (НМЛ). В системе СИД (Т)-ЦВС предусмотрено устрой- 
ство автоматической балансировки первоначального сигнала из- 
мерительных мостов. Управление этим процессом осуществляет- 
ся от вычислительной машины. Вывод оперативной информации 
в процессе эксперимента и всего объема данных после его окон- 
чания осуществляется в цифровом виде на печать. 


В связи с тем, что при проведении испытаний, как правило, 
используется несколько комплектов различных измерительных 
приборов и устройств автоматического управления, для синхро- 
низации их работы необходимо использовать управляющее уст- 


* В разработке системы СИД(Т)-ЦВС принимали участие А. И. Беклеми- 
щев, А. И. Лебедева, А. А. Кузнецов, К. А. Шарий, Ю. К. Мечталин, 
В. М. Бреннерман и др. 
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Рис. 6.76. Блок-схема СИД(Т)-ЦВС: 


К; коммутатор тензорезисторов; К;т —коммутатор термопар; М—измерительный мост; КМ—коммутатор мостов; БУК—блок управле- 

ния коммутаторами; ПАКр—преобразователь аналог—код; УНЧ— усилитель на несущей частоте; УПТ—усилитель постоянного тока; 

БУ—‘балансировочное устройство; КУ—клавишное устройство ЦИУ ЦВС—центральный пульт ЦВС: ФСУ—фотосчитывающее уст- 
ройство; «Днепр-1» и БЭСМ-3—щцифровые вычислительные машины; ИМЛ—накопитель на магнитной ленте 


: 


ройство. Если в системе измерения используется управляющая 
вычислительная машина, то функции синхронизирующего уст- 
ройства целесообразно возложить на нее. 


Быстродействующая измерительная система 
для прочностных испытаний [28| 


Система предназначена для автоматизации измерений, сбора, 
обработки и представления информации о напряженном состоя- 
нии конструкции. Основные характеристики системы приведены 
в табл. 6.12, а блок-схема дана на рис. 6.77. В систему входят 
следующие основные элементы: 

— измерительное устройство (цифровой мост); 

— измерительный коммутатор; 

— групповой коммутатор; 

— блок питания; 

— устройство связи измерительной системы с ЭВЦМ; 

— вычислительная машина ЭВЦМ; 

— устройство представления информации. 

Система построена по модульному принципу, позволяющему 
комплектовать систему с различным числом измерительных мо- 
дулей (в табл. 6.12 приведены данные по системе, которая име- 
ет 10 модулей для измерения показаний одиночных тензорези- 
сторов). Работа системы основана на преобразовании параллель- 
но-последовательного потока информации, поступающей от 
датчиков в аналоговом виде, в последовательный поток цифровой 
(кодовой) информации. Входными элементами системы являют- 
ся измерительные коммутаторы, с помощью которых датчики 
подключаются к измерительным устройствам — цифровым мо- 
стам. Результаты измерений с цифрового моста в виде кодовых 
эквивалентов поступают на входы группового коммутатора, ко- 
торый обеспечивает связь с вычислительной машиной и выпол- 
няет функции управления измерительными модулями. Групповой 
коммутатор передает информацию от измерительных модулей в 
ЭВЦМ в течение | с независимо от количества подключенных 
модулей. | 

В системе предусмотрены следующие устройства представ- 
ления информации: цифровые и световые табло, указывающие о 
соответствии заданной программы нагревания и нагружения дей- 
ствительно выполняемым программам; мнемопанель на 1000 
точек для световой индикации напряженного состояния конст- 
рукции; эпюрограф и графограф и др. Общий вид операторской 
с центральным пультом ответственного за проведение испытаний 
и световой мнемосхемой показан на рис. 6.78. Для оператив- 
ного наблюдения за конструкцией и технологическим оборудова- 
нием испытательного стенда в системе используются две 10-ка- 
нальные промышленные телевизионные установки. Измеритель- 
ные информационные система СИД(Т) и быстродействующая 
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Рис. 6.77. Блок-схема быстродействующей измерительной системы для прочностных испытаний: 


Ге — коммутатор тензорезисторов; К;т коммутатор термопар; М, —цифровой мост; К. —групповой коммутатор; ЦРУр—цифровое 

регистрирующее устройство; УСОр— устройство связи хобъект-ЭВЦМ»: МИИр—мнемосхема индикации информации напряженного 

состояния конструкции: АЦП — автоматическое цифропечатающее устройство; Э—эпюрограф; Г-—графограф; ПТУ—промышленное те- 

левизионное устройство; ЦИД-—цифровая индикация данных; МСИТ—мнемопанель световой индикации нагружения конструкции; 

ЦПУ ЦВС — центральный пульт управления ЦВС; БЭСМ-3 и «Днепр-1» — электронные цифровые вычислительные машины; НМЛ — 
накопитель на магнитной ленте; МСИН—мнемопанель световой индикации нагружения конструкции 


ПТУ 
МСИТ 
МСИН 


система для прочностных испытаний, соединенные кабельными 
каналами связи с управляющим вычислительным комплексом, 
обеспечивают автоматизацию процессов измерения, сбора, обра- 
ботки и представления информации в цифровом или графиче- 
ском виде. 

В качестве управляющего. вычислительного комплекса для 
этих систем используются две управляющих ЭВМ «Днепр-1» и 


Рис. 6.78. Общий вид центрального пульта ведущего быстродействующей си- 
стемы для прочностных испытаний 


” 


вычислительная машина общего назначения БЭСМ-3М. Управ- 
ляющие вычислительные машины «Днепр-1» в процессе экспери- 
мента управляют работой измерительных систем, производят 
регистрацию показаний датчиков на магнитную ленту, осущест- 
вляют тестовый контроль правильности функционирования си- 
стемы и вывод информации на цифропечатающее устройство. 
После испытаний результаты измерений пересылаются по кана- 
лу связи в ЭВМ типа БЭСМ-ЗМ для дальнейшей обработки ин- 
формации. 

Информация, поступившая в БЭСМ-3М, записывается на 
магнитные барабаны для оперативной обработки и на магнит- 
ную ленту для долговременного хранения. Кроме того, в ЭВМ 
вводятся исходные данные, необходимые для проведения обра- 
ботки информации. Например, для определения температурных 
напряжений по показаниям тензорезисторов и термопар в ЭВМ 
вводятся следующие данные: общее количество датчиков, коли- 
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чество отсчетов, фактические номера датчиков, измерительные 
характеристики датчиков, температурная характеристика тензо- 
резисторов, зависимость модуля упругости Е(Т) от температуры 
‘и коэффициент Пуассона. Для обработки показаний тензомет- 
рической розетки дополнительно вводятся данные о нумерации 
тензорезисторов в рассматриваемой группе. Программа обра- 
ботки экспериментальных данных контролирует правильность со- 
ставления таблиц исходных данных и нормальное функциониро- 
вание датчиков исследуемых параметров. 

Значительного сокращения цикла работ по анализу результа- 
тов эксперимента можно достигнуть путем механизации не толь- 
ко расчетных, но и графических работ. Построение с помощью 
ЭВЦМ графиков обработки показаний датчиков позволяет по- 
высить точность обработки и полностью исключить малопроиз- 
водительный ручной труд при обработке информации. 

В связи с тем, что для оформления обработанной информации 
в виде графиков и сводных таблиц такую вычислительную ма- 
шину, как БЭСМ-ЗМ использовать экономически не целесооб- 
разно, в рассматриваемых измерительно-информационных си- 
стемах эту функцию выполняет машина «Днепр-1». Для этого в: 
программе обработки данных предусмотрен режим пересылки 
результатов расчета на машину «Днепр-1», оснащенную шаго- 
вым графикопостроителем. Шаговый графикопостроитель обес- 
печивает рисование графиков со скоростью 30 мм линии в І с 
при погрешности не более 0,1 мм. Построение графиков произ- 
водится на бумажной ленте с шириной рабочего поля 280 мм. 
Размер графика по горизонтали зависит от выбора масштаба и 
количества экспериментальных точек. 

На оси абсцисс графика могут наноситься метки времени с 
заданным шагом, на оси ординат — в соответствующем масш- 
табе, который выбирается автоматически, — метки величины на- 
пряжений, температуры, перемещений. На графики автоматиче- 
ски наносятся надписи, содержащие информацию о номере дат- 
чика, наибольшем и наименьшем значениях ординат 
соответствующих графиков. Экспериментальные точки графиков 
для удобства рассмотрения обозначаются различными значками. 
Для проведения кривой через полученную систему точек может 
быть использована методика кусочной аппроксимации кривой 
полиномами третьей степени, которая позволяет провести плав- 
ную наиболее вероятную кривую. 


Глава УП. ТЕПЛОВЫЕ СТАТИЧЕСКИЕ 
ИСПЫТАНИЯ 


7.1. ЗАМЕЧАНИЯ ПО ВЫБОРУ ПРОГРАММЫ ИСПЫТАНИЙ 

Экспериментальная проверка прочности натурных конструк- 
ций в лабораторных условиях (статические испытания) получила 
широкое распространение в авиации. Классический метод про- 
ведения статических испытаний предусматривал постепенное уве- 
личение нагрузки, прикладываемой к конструкции, небольшими 
ступенями. Величина ступеней обычно не превышала 10% Рьасч, 
т. е. 10% нагрузки, которую согласно расчету должна выдержать 
без разрушения испытываемая конструкция. Такая методика экс- 
перимента не допускала несинхронность нагружения, большую 
одной ступени нагрузки. Она упрощала как измерения, прово- 
дившиеся на каждой ступени при постоянной нагрузке, длитель- 
ность действия которой не регламентировалась, так и наблюде- 
ние за поведением испытываемой конструкции. 

При тепловых статических испытаниях сверхзвуковых лета- 
тельных аппаратов описанная методика не годится. Необходимо 
согласовать по времени программы нагружения и нагревания 
для того, чтобы получить те же комбинации тепловых и механи- 
ческих нагрузок, которые имеют место в полете. 

Для некоторых типов управляемых снарядов с малой продол- 
жительностью полета нагрузки и нагрев обусловлены в основ- 
ном траекторными данными (скоростью полета, высотой, углом 
атаки) и являются известными функциями времени. В процессе 
тепловых статических испытаний таких аппаратов целесообраз- 
но воспроизводить нагрузки и температурные поля в натурном 
масштабе времени, причем из всех возможных траекторий поле- 
та аппарата следует выбирать ту, для которой сочетание нагру- 
зок и температур наименее благоприятно по условиям прочно- 
сти. При такой методике эксперимента более правильно и полно 
воспроизводятся условия работы конструкции в полете, так как 
учитываются все факторы, влияющие на ее прочность: последова- 
тельность и длительность действия температур и нагрузок, тем- 
пературные напряжения, ползучесть и т. д. 
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К сожалению, не всегда удается однозначно определить са- 
мую опасную расчетную траекторию. На одной из них могут ' 
быть, например, максимальные нагрузки и невысокие темпера- 
туры, а на другой, наоборот, самые высокие температуры, но не- 
большие нагрузки. Что опаснее? Решить этот вопрос расчетным 
путем иногда не удается. В этом случае программа испытаний 
должна предусматривать проверку прочности аппарата при тем- 
пературных полях и нагрузках, соответствующих всем опасным 
траекториям. 

Летательные аппараты многоразового использования можно 
испытывать несколько раз, воспроизводя условия работы их кон- 
струкций при полете по разным траекториям. В случае испыта- 
ний аппаратов разового использования необходимо или иметь. 
несколько экземпляров изделий (целых аппаратов или их агре- 
гатов), или вести испытания по некоторой условной программе, 
основанной на допущениях, идущих в запас прочности конструк- 
ции. Воспроизводится, например, программа аэродинамического 
нагрева, самая опасная в отношении влияния его на прочность, 
а в качестве программы нагружения принимается огибающая 
зависимостей нагрузка — время, построенных для траекторий, 
на которых имеются неблагоприятные сочетания нагрузок и тем- 
пературных полей. 

Можно вносить некоторые коррективы и в программу нагре- 
вания. Однако необходимо помнить, что основным требованием, 
которым надо руководствоваться при составлении программы 
тепловых статических испытаний, должно быть наиболее точное 
по отношению к полетным условиям сочетание тепловых режи- 
мов и нагрузок, а все допущения должны идти в запас проч- 
ности. 

Иногда опасными (расчетными) для разных агрегатов плане- 
ра оказываются комбинации тепловых режимов и нагрузок, 
соответствующие различным возможным траекториям полета ле- 
тательного аппарата. Тогда могут быть рекомендованы поагре- 
гатные испытания как в системе планера аппарата, так и агре- 
гатов, пристыкованных к изготовленным специально для этого 
переходникам. Испытания в системе планера позволяют с 
высокой точностью воспроизводить напряженное состояние 
и температурные поля на границах исследуемого агрегата 
(на стыках его с другими агрегатами), но для этого нужно 
нагревать и нагружать значительные участки соседних агре- 
гатов. 

На рис. 7.1 показано, как приходится нагружать и нагревать. 
корпус ракеты при испытаниях одного из его отсеков. Опасность 
появления остаточных деформаций в соседних неиспытываемых 
агрегатах и даже возможность их разрушения — основной не- 
достаток поагрегатных испытаний в системе летательного аппа- 
рата. При испытаниях отдельных агрегатов трудно, но необхо- 
димо добиться совпадения жесткостных и тепловых характери- 
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стик переходников, к которым эти агрегаты стыкуются, с харак- 
теристиками заменяемых ими агрегатов (см. гл. У, разд. 5.1). 
На все аппараты, совершающие полеты в плотных слоях ат- 
мосферы, кроме маневренных нагрузок, которые определяются 
траекторией полета и могут быть выражены через параметры 
движения летательного аппарата, действуют случайные нагруз- 
ки, определяемые состоянием атмосферы в данный момент вре- 
мени. Дискретные и циклические воздушные порывы нередко ока- 
зываются причиной возникновения значительных перегрузок (см. 


а отсек « А 
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аы У 


Р 
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Рис. 7.1.. Воспроизредение температурных полей и 
нагрузок при поагрегатных испытаниях 


гл. І, разд. 1.2). Воздушные порывы носят случайный характер, 
и обусловленные ими перегрузки также могут рассматриваться 
как случайные функции координат и времени. Вероятность того, 
что максимальные перегрузки совпадут по времени с максималь- 
ными температурами и температурными напряжениями, зависит 
от срока службы летательного аппарата и, следовательно, осо- 
бенно велика для пассажирских самолетов. Так как целью ста- 
‘тических испытаний является проверка прочности конструкции 
летательного аппарата во всех условиях, которые могут встре- 
титься при его эксплуатации, то, испытывая аппараты, следует 
воспроизводить самые неблагоприятные возможные сочетания 
тепловых режимов и нагрузок. 

Составляя программу тепловых статических . испытаний, сле- 
дует помнить, что воспроизвести нестационарные температурные 
поля (а именно они представляют наибольший интерес), для ка- 
кого-либо момента времени можно только воспроизводя пол- 
ностью всю программу нагревания. Некоторые отклонения на 
начальном участке нагревания возможны только при воспроиз- 
ведении регулярного режима (см. гл. ПТ, разд. 3.2). Замена 
при испытаниях нестационарного температурного режима, име- 
ющего место в полете, стационарным, как правило, не допусти- 
ма. Лишь в том случае, когда тепловые статические испытания 
опытного экземпляра беспилотного летательного аппарата пока- 
зали слабое влияние температурных напряжений и ползучести 
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материала на несущую способность и деформации изделия, для 
контроля за качеством серийной продукции можно проводить 
испытания при стационарном температурном режиме и даже 
иногда при комнатной температуре. 

Напряженное состояние конструкции гораздо меньше зависит 
от предыстории, чем температурные поля в ней, и при отсутст- 
вии ползучести материала его можно воспроизвести с хорошей 
точностью, нагружая конструкцию по произвольной программе 
Р=] (т). Это обстоятельство упрощает`тепловые статические ис- 
пытания аппаратов, у которых ползучесть практически не изме- 
няет несущую способность и деформации конструкции, а следова- 
тельно, при выборе программы нагружения можно не заботиться 
о воспроизведении деформаций ползучести. Программу испыта- 
ний таких аппаратов обычно составляют следующим образом. 
Прсанализировав для расчетной траектории полета температур- 
ные поля в конструкции, устанавливают момент времени, когда 
в ней возникает самое неблагоприятное, с точки зрения проч- 
ности, распределение температуры (максимальные температуры 
и их перепады). Возможно, на протяжении полета окажется не- 
сколько неблагоприятных распределений температуры, опреде- 
лить наихудшее из которых не удастся. В найденные указанным 
образом момент времени или моменты времени, если их несколь- 
ко, нагрузку следует доводить до эксплуатационной, расчетной 
величины или даже до разрушения в зависимости от целей экс- 
перимента и объема исследований, которые еще предстоит про- 
вести на данной конструкции. Скорость нагружения нужно вы- 
бирать максимальнсй, какую позволяют мощность системы на- 
гружения и быстродействие управляющей и измерительной си- 
стем. 

Для сверхзвукового пассажирского самолета, например, од- 
ним из тяжелых следует считать близкий к стационар- 
ному температурный режим при сверхзвуковом крейсерском 
полете, когда не только температуры, но и их основные перепа- 
ды, вызванные отводом тепла в топливо, а следовательно, и тем- 
пературные напряжения достигают наибольшей величины. Осо- 
бенно велики температурные напряжения в начале этого режима, 
когда топливо еще не успело нагреться, и, кроме того, частично 
сохраняются нестационарные перепады температуры между об- 
шивкой и массивными элементами каркаса. Поэтому необходи- 
мо исследовать кратковременную. прочность конструкции сверх- 
звукового пассажирского самолета в момент времени, соответ- 
ствующий началу сверхзвукового крейсерского полета. 

Температурные напряжения, возникающие в конструкции 
сверхзвукового самолета на участках разгона и торможения, не 
оказывают обычно заметного влияния на ее несущую способность. 
(см. разд. 1.2), но могут привести к большим деформациям и ме- 
стной потере устойчивости обшивки и других элементов. Поэто- 
му целесообразно нагружать испытываемую конструкцию такого 
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самолета до эксплуатационной нагрузки при одновременном 
воспроизведении в ней нестационарных температурных полей, 
возникающих на режимах разгона и торможения самолета. 
В этом случае после испытаний должно быть зафиксировано от- 
сутствие в конструкции разрушений и местной потери устойчи- 
вости. Кроме того, при этом исследуется напряженное состояние 
конструкции. 

К сожалению, при испытании по программе, аналогичной опи- 
санной, не всегда можно быть уверенным в том, что при выбран- 
ной комбинации температур и нагрузок испытываемая конструк- 
ция имеет минимальный запас прочности. От этого недостатка 
свободен второй вариант программы, когда нагружение произ- 
водят до начала нагревания, а затем уровень нагрузки поддер- 
живают постоянным в течение всего эксперимента. По-прежнему 
воспроизводится самая опасная в отношении прочности програм- 
ма аэродинамического нагрева. Возможно и такое видоизменение 
второго варианта программы, когда уровень нагрузки увеличи- 
вают от испытания к испытанию, в то время как цикл нагревания 
остается без изменения. Следует, однако, помнить, что большая 
длительность действия нагрузки на нагретую конструкцию может 
привести к появлению в ней при испытаниях таких деформаций 
ползучести, которые значительно превосходят по величине де- 
формации ползучести в полете и оказывают заметное влияние 
на прочность конструкции. 

У некоторых летательных аппаратов разового применения 
ползучесть в течение одного полета оказывает сильное влияние 
на деформации и несущую способность конструкции. При их 
испытаниях следует стремиться к воспроизведению в натурном 
масштабе времени не только температурных полей, но и на- 
грузок. 

Для летательных аппаратов с длительным сроком службы 
при повышенных температурах с течением времени может про- 
исходить снижение механической прочности конструкции (ухуд- 
шение механических свойств, перераспределение напряжений, 
окисление материала и др.). Кроме того, в процессе эксплуата- 
ции имеет место накопление остаточных деформаций вследствие 
ползучести материала. 

Учитывая, что. статическая прочность летательного аппарата 
и его нормальное функционирование должны быть обеспечены на 
всех этапах эксплуатации, в том числе и в конце срока службы, 
необходимо определение фактической прочности и деформаций (в 
том числе и остаточных) в конце срока службы. 

Большинство факторов, влияющих на действительную проч- 
ность и деформации конструкции (реальная длительность вы- 
держки, изменение температур и напряжений, неравномерность 
нагрева и др.) могут быть учтены, когда имеется возможность 
проведения необходимого количества циклов воспроизведения 
температур и нагрузок по заданным программам. Однако, если 
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срок службы исчисляется тысячами часов, прямые испытания 
на полный срок службы практически трудно выполнимы и это 
значительно усложняет проблему экспериментальных исследова- 
ний прочности с учетом длительной эксплуатации в условиях 
повышенных температур. Например, планер сверхзвукового пас- 
сажирского самолета, пребывание которого в условиях повышен- 
ных температур в течение всего срока службы составляет 
20 000 ч, потребует испытаний в продолжении более 3 лет. Поэто- 
му для обеспечения прочности при однократном нагружении в 
конце установленного для такого самолета срока службы необ- 
ходимо испытание его отдельных конструктивных элементов и 
отсеков по полной программе. По этим испытаниям должны быть 


экспериментально определены поправки к результатам статиче- 
ских испытаний. 


В настоящее время разработана методика ускоренных испы- 
таний при стационарных тепловых режимах. Она позволяет пред- 
сказывать долгосрочное поведение материалов конструкции на 
основании результатов испытаний, ограниченных по времени. 
Ряд исследований [14], [48] показывает, что для многих метал- 
лов характеристики (ов, 002 и др.), нанесенные на график в за- 
висимости от некоторого температурно-временного параметра, 
дают плавную кривую. Существует несколько разных соотноше- 
ний для температурно-временного параметра, применяя которые 
можно получить хорошее соответствие результатов испытаний 
при разных температурах и выдержках. Повышение температуры 
испытываемой конструкции — наиболее реальный путь сокраще- 
ния длительности испытаний. Заменяя длительные испытания при 
относительно низкой температуре испытаниями меньшей продол- 
жительности, но при более высокой температуре, можно вос- 
пользоваться одним из температурно-временных параметров, 
например, параметром Ларсона— Миллера 


О а 


где т. — время, необходимое для достижения заданной дефор- 
мации или разрушения. 

Одно и то же значение параметра соответствует длительному 
эксперименту при низкой температуре и кратковременному при 
высокой. Если принять, как рекомендуется в работе 114], 
С =20 (в этом случае время следует брать в часах), то для со- 
кращения продолжительности испытаний в 10 раз (с 10000 чдо 
1000 ч) достаточно увеличить температуру на 4,3%. Для само- 
лета, эксплуатируемого при температуре Г =403 К, это означает 
повышение ее до 420 К, т. е, всегэ на 17 град. Механические 
свойства при этом изменятся незначительно. Например, предел 
текучести материала АК4-1-ТІ понизится менее чем на 2%. 
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Экспоненциальная зависимость скорости ползучести от тем- 
пературы 


где Ио — энергия активации в кал/моль; 
Ю — газовая постоянная, 

позволяет, как показано выше, сильно сократить продолжитель* 
ность эксперимента путем незначительного повышения темпера- 
туры испытываемой конструкции, но в то же время предъявляет 
очень жесткие требования к точности эксперимента. Так, напри- 
мер, перегрев во время испытаний конструкции из сплава АК4- 
1-ТІ всего на 5° (408 К вместо 403 К) приведет к увеличению 
деформации ползучести примерно в 2 раза. 

Исследования материала АК4-1-ТІ позволили получить плав- 
ную зависимость различных его характеристик от температурно- 
временного параметра Ф вида 


На рис. 7.2 приведена зависимость от указанного параметра 
отношения временного сопротивления ов, т материала АК4-1-ТІ 
после выдержки при температуре 7, К в течение т часов к вре- 
менному сопротивлению его в состоянии поставки ово. Испыта- 
ние на разрыв производилось при Граз=403 К и при комнатной 
температуре (восстановленная прочность) *. Эти кривые пост- 
роены по результатам ускоренных испытаний при температуре 
Г=448 К. На том же рисунке показаны экспериментальные точ- 
ки, полученные при испытаниях нормальной длительности и тем- 
пературе Г=403 К. 

Указанный параметр может быть применен также при иссле- 
дованиях ползучести, что подтверждается сравнением изохрон- 
ных кривых деформаций (рис. 7.3), полученных путем ускорен- 
ных испытаний 7;=448 К и т,=11 ч и при прямых испытаниях 
Г. =403 К и т= 1000 ч. Как нетрудно проверить, Ф; = Ф». 

Метод уменьшения времени испытаний путем повышения тем- 
пературы испытываемой конструкции, основанный на использо- 
вании зависимости характеристик материала от температурно- 
временного параметра, получил название метода термоэкспо- 
ЗИЦИИ. 

Методика ускоренных испытаний на базе метода термоэкспо- 
зиции включает получение зависимости характеристик от темпе- 
ратурно-временного параметра на основании испытания простей- 
ших образцов и элементов и установление по полученному па- 


* Приведенные зависимости получены А. А. Белоусом и Л. А. Нитов- 
ЩИКОВОЙ. 
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раметру соотношений между температурой и временем, которые 
необходимо задать при проведении испытаний по ускоренной про- 


с, бам? 


Рис. 7.2. Зависимость временного Рис. 7.3. Изохронные кривые дефор- 


поп ротивдення ов материала АК4- мации материала АК4-1-Т1: 
-ТІ от температурно-временного Т=448К; т=11 ч; —— — Т=40ЗК, 
параметра Ф: т=1000 ч 
Т=403К; — — — комнатная 
температура (восстановленная проч- 


ность) 


грамме. В качестве примера в табл. 7.1 приведены соотношения 
между температурой и временем при проведении ускоренных ис- 
пытаний конструкций из сплава 
АК4-1-Т1, рассчитанных на эксплуата- 
цию при температуре 403 К в течение 


АШИ ШТА Е 


Продолжи- 30 000 ч. 
Температу- | тельность Как показывает опыт, не рекомен- 
ра, К испытаний, 
И дуется для сплава АҚК4-1-ТІ прово- 


дить ускоренные испытания при тем- 
пературах выше 448 К, так как это при- 


403 30000 водит к значительным ошибкам 
493 3394 в оценке прочности и деформаций КОН- 
г Е. струкции после длительной эксплуа- 
= тации. Это сбъясняется, очевидно, из- 
473 38,9 


менением структуры материала при 
температурах выше 448 К. Повышая 
температуру испытаний, нельзя, конечно, забывать о ее перепа- 
дах и температурных напряжениях, которые не должны сильно 
изменяться. Возможно, что для выполнения этого требования 
придется иногда уменьшать темп нагрева. 
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7.2. ОБЪЕКТ, ИСПЫТАНИЙ И ЕГО ПРЕПАРИРОВКА 


К объекту, поступающему на испытание, предъявляется ряд 
требований, основными из которых являются следующие. 

1. Объект поступает на испытания в законченном виде. От- 
сутствие отдельных элементов конструкции допустимо лишь в 
том случае, если это заведомо не оказывает влияние на ее проч- 
ность. Недопустимо отсутствие каких-либо элементов конструк- 
ции или оборудования, которые могут оказать влияние на тем- 
пературные поля в конструкции. В крайнем случае они должны 
быть заменены соответствующими тепловыми имитаторами. 

2. Если в испытываемой конструкции имеются охлаждаемые 
отсеки и отсеки с топливом, то в процессе испытаний должна 
действовать система охлаждения и система, имитирующая отвод 
тепла в топливо и изменение его уровня по времени. 

3. Если нагревание объекта будет производиться при помощи 
инфракрасных нагревателей, на все облучаемые ими участки по- 
верхности, которые имеют низкую поглощательную способность, 
следует нанести термостойкое покрытие с высокой (желательно. 
А2>0,75) поглощательной способностью. Толщина покрытия вы- 
бирается такой, чтобы оно не играло роль теплозащиты, но, вто 
же время, было непрозрачным для падающего излучения. 

4. Объект, подготовленный к испытаниям, должен быть очи- 
щен от различного рода загрязнений (масляных пятен, клея, 
грязи, ветоши и т. д.), которые при нагревании могут возгорать- 
ся, выделять летучие фракции, изменять поглощательную спо- 
собность отдельных участков конструкции. 


о. На объекте устанавливают специальные узлы для прило- 
жения нагрузки. В некоторых случаях можно прикладывать 
нагрузки, используя приспособления в виде лямок, хомутов, бо- 
бышек ит. д. (см. гл. У). Узлы и приспособления не должны 
изменять прочность и жесткость конструкции, а также не долж- 
ны препятствовать деформациям конструкции и ее нагреванию. 


Теоретически возможно проводить тепловые статические ис- 
пытания всей конструкции сверхзвукового летательного аппара- 
га, однако в большинстве случаев обращаются к испытаниям ее 
отдельных агрегатов. Можно назвать три основные причины, 
объясняющие эту тенденцию. 


Первой причиной является то, что для разных агрегатов ле- 
тательных аппаратов расчетными являются различные случаи 
нагружения и нагревания. Поэтому, проводя поагрегатные испы- 
тания, можно проверить прочность при расчетных режимах на- 
гружения и нагревания большинства агрегатов конструкции, ис- 
пользуя один экземпляр изделия. Вторая причина заключается 
в больших технических трудностях, с которыми сопряжены ис- 
пытания сверхзвукового самолета в целом виде. 

Ориентировочные значения электрической мощности, необ- 
ходимой для испытаний натурных конструкций летательных ап- 
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Табвита о 


Ориентировочные значения электрической мощности, 
необходимой для воспроизведения температурных полей 
в натурных конструкциях летательных аппаратов 


Тип летательного Длина, | Размах, | Максималь-| Мощность 
аппарата М М ное число М| У, кВт 
Сверхзвуковой пассажирский 69 29 6р: 10000 
самолет типа «Конкорд» 
Сверхзвуковой бомбардиров- | 55 30 ЗО 20000 . 
щик типа ХВ-70 (см. рис. 
1. 23) 
Гиперзхуковой пассажирский 80 30 8,0 80000 
самолет 
Орбитальная ступень воз: 40 29| 26,0 20000 


душно-космического челночного 
аппарата (по проекту амери- 
канской фирмы Мак Доннел- 
Дуглас) 


паратсв различных типов в целом виде, даны в табл. 7.2. Боль- 
шое голичество тепла, выделяющееся при длительных испытаниях 
крупных конструкций, делает невозможным их проведение в 
обычных залах. Нужны специальные камеры с охлаждаемыми 
стенками. Увеличивается количество точек нагружения объ- 
екта. Совмещение нагревателей и нагружающих устройств на 
больших поверхностях представляет собой также значительные 
трудности. Растет объем измерительной информации. Возникаю- 
щие трудности можно частично преодолеть только за счет упро- 
щения участвующих в эксперименте систем, путем сокращения 
числа зон нагревания с независимым управлением, сокращения 
числа точек приложения сил, уменьшения объема измерений 
и т. д. Однако все эти упрощения неблагоприятно отражаются 
на точности воспроизведения внешних воздействий, на качестве 
и объеме информации, получаемой в результате испытаний. 

Наконец, третья причина заключается в снижении надежно- 
сти всей установки из-за количественного возрастания. нагрева- 
тельного и нагружающего оборудования и различных управляю- 
щих и регистрирующих устройств. Системы защиты спасают 
положение только в том случае, если эксперимент может быть 
повторен несколько раз. Исключительно важное значение приоб- 
ретает проблема надежности всех систем, обеспечивающих 
тепловые статические ‘испытания, когда исследуется летательный 
аппарат разового применения. Повторный эксперимент с таким 
аппаратом часто уже не дает необходимой информации об его 
прочности из-за остаточных деформаций, полученных при пер- 
ВОМ. 

Испытания агрегатов можно проводить как в системе лета- 
тельного аппарата, так и изолированно. О преимуществах и не- 
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достатках обоих этих вариантов уже говорилось в разд. 7.1. 
Отдельные агрегаты следует поставлять на испытания вме- 
сте с переходниками, которые по. своим жесткостным и 
тепловым характеристикам должны как можно точнее имитиро- 
вать заменяемую ими конструкцию (см. разд. 5.1). 

. До начала монтажа нагревателей и силового оборудования на 
изделии должны быть установлены все датчики, необходимые 
для проведения эксперимента и последующей оценки прочност- 
ных характеристик изделия. В местах, не имеющих доступа на 
готовом изделии, датчики следует устанавливать в процессе его 
сборки. 

Количество измеряемых параметров при тепловых статиче- 
ских испытаниях, как правило, достаточно велико, что объясня- 
ется сложностью стоящих перед экспериментатором задач, важ- 
нейшими из которых являются: 

— обеспечение постоянного контроля за правильностью вос- 
произведения внешних воздействий на конструкцию; 

— постоянное наблюдение за тепловым состоянием и проч- 
ностью конструкции в процессе испытаний с целью предотвра- 
щения преждевременных разрушений; 

г получение данных, необходимых для подробного анализа 
температурных полей, напряженного и деформированного состоя- 
ний с целью оценки прочности изделия, обнаружения слабых 
мест, объяснения причин разрушения и пр. 

Однако необходимо четко себе представлять, что увеличение 
объема измерений сильно усложняет эксперимент, резко повы- 
шает его трудоемкость и стоимость. Поэтому при установлении 
объема измерений следует стремиться к уменьшению количества 
измеряемых величин, оставляя лишь необходимые. А зто 
можно сделать только при условии тщательного предварительно- 
го анализа теплового, напряженного и деформированного состоя- 
ний испытываемой конструкции на основе теоретических расчетов 
и имеющихся экспериментальных исследований отдельных уз- 
лов и элементов. 

К определению объема измерений и составлению схемы рас- 
становки датчиков следует привлекать конструкторов и расчет- 
чиков, знакомых с особенностью работы отдельных частей, агре- 
гатов и конструкции в целом. Невозможно дать однозначных 
указаний о расстановке датчиков на испытываемой конструкции. 
Разработка схемы расстановки датчиков является серьезной, 
творческой работой этапа подготовки эксперимента, Эту работу 
следует проводить с учетом цели исследований, специфических 
особенностей конструкции и технологии ее изготовления, техно- 
логии эксперимента, реальных возможностей существующих из- 
мерительных и регистрирующих систем и т. д. Иногда требо- 
вания, обусловленные различными соображениями, находятся в 
противоречии, и задача экспериментатора заключается в отыска- 
нии правильного компромиссного решения. Особенно тщательно 


должны быть определены места установки датчиков, предназ- 
наченных для управления процессами эксперимента: нагревани- 
ем и нагружением. Эти датчики должны устанавливаться в ме- 
стах, для которых исключено возникновение случайных ошибок. 
Для повышения надежности работы системы управления они 
должны быть дублированы. Для контроля течения процесса экс- 
перимента должна быть предусмотрена установка группы датчи- 
ков, прямо или косвенно подтверждающих правильность воспро- 
изведения внешних воздействий на конструкцию. 

Схема расстановки остальных датчиков зависит от цели, ко- 
торую ставит перед собой исследователь. При этом основным 
требованием является возможность на основании полученных 
результатов ‘измерений проводить анализ теплового, напряжен- 
ного и деформированного состояний конструкции в целом или ее 
частей. Следует иметь в виду, что на участках конструкции, под- 
дающихся теоретическому анализу, нет необходимости устанав- 
ливать большое количество датчиков, здесь нужны лишь отдель- 
ные датчики для подтверждения правильности теоретического 
анализа. Для руководства при расстановке датчиков на конст- 
рукции можно привести следующие общие соображения. Напря- 
женное состояние в любой точке тонкостенной конструкции мо- 
жет быть определено, если известны величины относительных 
деформаций в трех направлениях. 

При тензометрии элементов конструкции, находящихся в 

сложнонапряженном состоянии, устанавливаются розетки, со- 
стоящие из четырех тензорезисторов, из которых три необходи- 
мы для вычисления компонентов тензора напряжений, а четвер- 
тый служит для контроля правильности показаний тензорезисто- 
ров, составляющих розетку, путем проверки инвариантности 
напряжений (см. разд. 6.6). В том случае, когда известны направ- 
ления главных напряжений для определения компонентов тен- 
зора напряжений, достаточно установки розетки, состоящей из 
двух тензорезисторов, оси которых совпадают с направлением 
главных напряжений. 
_ Для определения напряжений в элементах конструкций, нахо- 
дящихся в условиях одноосного напряженного состояния (стрин- 
геры, полки лонжеронов и др.), устанавливаются одиночные тен- 
зорезисторы. Расстановка тензорезисторов должна быть такой, 
чтобы имелась возможность проведения подробного тензометри- 
рования одного или двух сечений, отделяющих часть конструкции. 
Это позволит при обработке результатов испытаний выполнить 
уравновешивание по этим сечениям внутренних усилий и внеш- 
них сил для подтверждения достаточной точности нагружения и 
правильности работы измерительной аппаратуры. 

При тензометрировании тонкостенных элементов устанавли- 
ваются два тензорезистора на обеих поверхностях стенки. Это 
дает возможность определить среднее напряжение по элементу, 
исключив влияние местного изгиба. На тонких стенках, которые: 
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теряют устойчивость и коробятся при низких нагрузках, установ- 
ка тензорезисторов не рекомендуется. | 

Большие градиенты напряжений в зоне установленного на 
конструкции тензорезистора могут привести к существенным 
ошибкам в измерении относительных деформаций. 

Для уменьшения погрешностей измерений рекомендуется в 
тех случаях, когда ожидаются резкие перепады напряжений 
вдоль оси чувствительной решетки, применять малобазные тен- 
зорезисторы, а при перепадах перпендикулярно оси решетки — 
однонитевые тензорезисторы. При тензометрии в условиях повы- 
шенных температур следует стремиться к установке тензорези- 
сторов в местах, где температурное поле равномерно. Большие 
перепады температур в пределах тензорезистора приводят к су- 
щественным ошибкам в определении температуры решетки и, 
следовательно, к дополнительным погрешностям .в измерении от- 
носительных деформаций из-за ошибок в значениях темпера- 
турной поправки. ; 

Расстановка датчиков перемещения должна быть выполнена 
таким образом, чтобы по полученным перемещениям могла быть 
проведена аппроксимация упругой линии или поверхности испы- 
тываемой конструкции. Должна быть обеспечена возможность по 
установленным датчикам определить перемещения конструкции 
как твердого тела (перемещения и повороты). Для закрепленной 
конструкции должны измеряться перемещение и девиация опор. 
Датчики перемещений при определении общих деформаций 
должны устанавливаться или крепиться на жестких элементах, 
что позволит исключить погрешности, возникающие из-за ко- 
робления или выпучивания нежестких элементов. 


7.3. ЛАБОРАТОРИЯ СТАТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ 
НА ПРОЧНОСТЬ КОНСТРУКЦИЙ 
СВЕРХЗВУКОВЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 


Статические испытания на прочность натурной конструкции 
сверхзвукового летательного аппарата — это сложный экспери- 
мент, успешное проведение которого зависит от многих факто- 
ров. Прежде всего оборудование лаборатории, в которой прово- 
дится этот эксперимент, должно обеспечить выполнение програм- 
мы испытаний. Мощность и быстродействие систем нагревания и 
нагружения должны быть достаточными для воспроизведения 
температур и нагрузок с требуемой степенью точности. Необхо- 
димые количество каналов измерения, быстродействие и точ- 
ность системы сбора и обработки информации определяются 
числом датчиков различных типов, характером и скоростью изме- 
нения измеряемых величин. 

Эффективность и качество работы лаборатории зависят также 
от правильного и рационального использования оборудования, 
от взаимодействия различных систем между собой, от организа- 
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ции контроля за ходом испытаний, от выбора систем защиты на 
случай отказа того или иного оборудования. При тепловых ста- 
тических испытаниях конструкций аппаратов разового использо- 
вания, повторные нагревания которых, как правило, недопусти- 
мы, очень большое значение имеет надежность работы всех 
систем. | 

О сложности тепловых статических испытаний можно судить 
по их стоимости, данные о которой, взятые из работы 176], при- 


ИЛ. дол. 
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Рис. 7.4. Стоимость нагревания Рис. 7.5. Стоимость тепловых 
конструкции при тепловых стати: статических испытаний лета. 
ческих испытаниях тельного аппарата 


ведены на рис. 7.4 и 7.5, На первом из них показана стоимость 
нагревания одного квадратного метра поверхности, а на вто- 
рой — средняя стоимость тепловых статических испытаний це- 
лого летательного аппарата, увеличение которой с годами объ- 
ясняется возрастанием числа М полета, а следовательно, экс- 
плуатационных температур, и размеров сверхзвуковых аппара- 
ТОВ. 

Из сказанного выше следует, что качественное проведение 
тепловых статических испытаний под силу только хорошо обору- 
дованным лабораториям, имеющим постоянные кадры квалифи- 
цированных специалистов. Такая лаборатория должна иметь зал, 
где проводятся эксперименты, препараторскую для подготовки 
объекта к испытаниям (см. разд. 7.2), а также для сборки нагре- 
вателей и нагружающих устройств, слесарные мастерские, поме- 
щения для всех систем, пультовую, из которой ведется управление . 
экспериментом, душевые и комнаты для работников лаборатории.“ 


* В этом зале могут располагаться и небольшие термокамеры различных 
типов, в том числе и вакуумные. Для установок типа аэродинамических труб, 
крупных термо- и термовакуумных установок должны предусматриваться от- 
дельные помещения с расположенными в них системами, обеспечивающими нор- 
мальную работу этих установок (см. разд. 4.5 и 4.6). 
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Площадь зала определяется размерами и количеством одно- 
временнс испытываемых изделий, причем для размещения 
нагревателей и нагружающих устройств, а также по соображе- 
ниям удобства монтажа, техники безопасности и противопожар- 
ной техники расстояния между соседними испытываемыми изде- 
лиями должны быть не меньше высоты основной части изделия 
(без учета, например, вертикального оперения) над уровнем 
пола. Зал должен иметь силовые пол и потолок, на которые за- 
мыкаются через рычажную систему и силовозбудители силы, 
действующие на испытываемую конструкцию. 

Существует много вариантов конструкции силовых пола ипо- 
толка, которые используются в различных лабораториях. Выбор 
того или иного варианта зависит, конечно, от типов и размеров 
летательных аппаратов, которые предполагается испытывать в 
лаборатории, но принципиального значения не имеет, Важно, что- 
бы крепление силовозбудителя в любом месте как силового пола, 
так и силового потолка было простым и надежным. Очень широ- 
ко распространен силовой пол с прогонами из двутавровых про- 
филей, рельс или швеллеров, связанных арматурой с железобе- 
тонной плитой пола. Прогоны укладывают параллельно. друг 
другу с шагом 700-1500 мм. Нагрузка передается на них через 
‘якоря, которые захватывают прогон за верхние полки профи- 
лей, как показано на рис. 7.6, иллюстрирующем крепление сило- 
возбудителя к силовому полу. Допустимая нагрузка на погонный 
метр прогона обычно тем выше, чем больше размеры зала. 
Для большинства лабораторий она лежит в пределах от 50 до 
200 кН/м. 

Силовой пол является обязательной принадлежностью любо- 
го зала, предназначенного для проведения в нем статических ис- 
пытаний летательных аппаратов на прочность. Вместо силового 
потолка можно использовать порталы, устанавливаемые на си- 
ловом полу, которые при больших габаритах испытываемого из- 
делия обычно объединяют в единую силовую конструкцию. 
Однако производительность труда в лаборатории, не имеющей 
силового потолка, будет значительно ниже. 

При определении необходимой высоты зала нужно учитывать, 
что как между силовым полом и испытываемой конструкцией, 
так и между нею и силовым потолком располагаются цепочки 
из рычажных систем, динамометров и силовозбудителей, штоки 
которых выпущены на длину, большую максимального прогиба 
испытываемой конструкции. Применение блоков нежелательно, 
так как даже после лучших из них, выполненных на роликовых 
подшипниках, сила уменьшается на 3—5%. При установке 
силовозбудителей после блоков приходится отказаться от 
использования системы равного давления (см. разд. 5.4) и от 
определения усилий, создаваемых силовозбудителями, по дав- 
лению рабочей жидкости. Установка динамометров между си- 
ловозбудителем и блоком недопустима! 
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При тепловых статических испытаниях выделяется большое 
‘количество тепла (см. табл. 7.2) и происходит загрязнение воз- 
духа продуктами сгорания, поэтому лаборатория должна быть 
оборудована приточно-вытяжной вентиляцией, обеспечивающей 
нормальные условия работы для обслуживающего персонала. 
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Рис. 7.6. Крепление силовозбудителя к силовому полу: 


1—гидравлический силовозбудитель; 2—пакет швеллеров; 3— 
якорь: 4—‘двутавр прогона 


Большинство тепловых статических испытаний натурных кон- 
«трукций сверхзвуковых летательных аппаратов проводится на 
установках с инфракрасными нагревателями. На примере такой 
установки, блок-схема которой приведена на рис. 7.7, рассмот- 
рим требования к системам лаборатории. 

Для нагревания испытываемой конструкции лаборатория 
должна иметь источник регулируемой электрической мощности, 
распределительные щиты, устройство управления программным 
нагревом (автомат нагружения) и набор инфракрасных нагрева- 
телей различных типов. Чтобы определить электрическую мощ- 
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Рис. 7.7. Блок-схема установки для тепловых статических 


испытаний с применением инфракрасных нагревателей: 


1—панель мнемосхемы; 2—контрольные приборы: 3—пульт ведущего; 
4—система автоматического управления нагружением; 5—насосная 
станция; 6—распределительное устройство; 7—коллектор гидросис- 
темы; 8— редуктор давления; 9—гидравлический силовозбудитель:; 
10—динамометр: 1/—рычажная система; 12—инфракрасный нагрева- 
тель; /13—испытываемая консоль крыла; 14—датчик температуры или 
плотности лучистого потока; 15—коммутатор тензодатчиков; 16— 
коммутатор датчиков температуры; /7—регулятор электрической 
мощности; /8—система автоматического управления нагревом; 19— 
измерительное устройство: 20—устройство связи; 2/—автономный на- 
копитель информации; 22—управляющий вычислительный комплекс 
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ность, которая требуется для воспроизведения температурных 
полей в конструкции летательного аппарата, нужно знать пло- 
щадь нагреваемой поверхности и распределение по ней темпе- 
ратуры и плотности поглощаемого потока 


Ч — ГА Мет Еу й 


в момент времени, когда величина дг достигает своего макси- 

мального значения. Такие распределения дг и Г; для воздушно- 
космического челночного самолета приведены на рис. 7.8. 

Затем находится распределение 

‚Авин? по поверхности плотности теплового 

потока, аккумулируемого конструк- 

цией: 
Чк.а=Чиг —— а 

и по формулам (4.12) и (4.13) оп- 

ределяются плотности теплового 

потока, аккумулируемого рефлекто- 

ром Яра. Сумма дка + др.а дает удель- 

ную мощность нагревателя без учета 

потерь тепла при естественной кон- 

векции и без резерва мощности, не- 

20 · 0 060/1, обходимого для регулирования. По- 

этому необходимую удельную элек- 

Рис. 7.8. Распределение темпе: ТРИЧеСКУЮ мошность рекомендуется 


ратуры Т и плотности погло ОПРределять по формуле 


щаемого теплового потока дпг 20) = 
о . т № чек — . ‹ 
по нижнеи поверхности р воЗ- (Яка Яр а) 


душно-космического челночно- Коэффициент у зависит от мно- 

пода та гих факторов: тепловой инерции 

нагревателей, испытываемой конст- 

рукции и регулятора. мощности, раз- 

меров и взаимного расположения нагревателей и конструкции и, 

конечно, от ютражательной способности рефлекторов, но для 
приближенной оценки можно принять у= 1,5. 

Зная распределение 0 по нагреваемой поверхности, не- 

трудно найти требуемую электрическую мощность установки, для 

чего достаточно вычислить интеграл 


5 
= | 00 5, 
0 
где $ — площадь рефлекторов. 
Ориентировочные значения Я для некоторых типов летатель- 
ных аппаратов приведены в табл. 7.2. Источники регулируемой 


мощности и инфракрасные нагреватели, применяемые в лабора- 
ториях тепловых статических испытаний, описаны в гл. ГУ. 
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Как уже указывалось в разд. 3.3, плотность поглощаемого. 
теплового потока зависит от многих факторов: местного угла 
атаки, расстояния от носка, температуры поверхности и др., а 
следсвательно, зависимости дт (т) существенно различны в раз- 
ных местах нагреваемой поверхности. Поэтому различны должны 
быть и режимы работы разных блоков (секций) нагревателя, т. е. 
нужен источник электрической мощности, имеющий большое 
число зон с независимым регулированием. Увеличение числа 
таких зон позволяет повысить точность воспроизведения тем- 
пературных полей, но одновременно усложняет задачу управле- 
ния нагревом. Кроме того, уменьшение максимальной силы тока 
каждой из зон, неизбежное при увеличении их числа, может 
сделать невозможным применение излучателей, требующих боль- 
шой силы тока.. Если, например, максимальная сила тока труб- 
чатогс излучателя из материала 3И868 диаметром 35 мм с тол- 
щиной стенки 0,2 мм равна /=450 А, то мощность однофазной 
зоны с номинальным напряжением 380 В должна быть не мень- 
ше Ув = 380-450 == 171000 Вт. Число зон независимого регули- 
рования электрической мощности в крупных лабораториях для 
тепловых статических испытаний колеблется от 20 до 450, каж- 
дая из них от 25 до 1000 кВт. 

Для нагружения испытываемой конструкции лаборатория 
должна иметь насосную станцию-с давлением рабочей жидкости 
не менее 200 даН/см?, распределительные устройства, набор 
гидравлических силовозбудителей с различными максимальными 
усилиями и ходами поршней, универсальные рычаги с тягами 
и тандерами, динамометры и манометры. Система трубопрово- 
дов с распределенными коллекторами должна обеспечивать пи- 
тание гидравлических силовозбудителей в любом месте зала 
при минимальной длине соединительных трубопроводов, которая 
выбирается из того условия, чтобы потери давления в таких 
трубопроводах не превосходили 1—2 даН/см? при максимальном 
расходе. Для выполнения этого требования при разумной длине 
(не меньше 5 м) гибких соединительных трубопроводов нужно 
использовать при нагружении частей конструкции, имеющих 
большие прогибы, силовозбудители с максимальным усилием не 
больше 100 кН. Не следует применять мощные силовозбудители 
Р > 300 кН с большими ходами. 

При проектировании гидравлической части системы нагру- 
жения нужно учитывать также, что распределительные устрой- 
ства типов АУЗ5 или АУЗ8Б могут надежно работать только при 
чистоте рабочей жидкости не хуже 12 мкм. 

Производительность насосной станции @ можно определить 
по формуле | 


п 


3 “1 
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где тр— продолжительность нагружения.от Р=0 до Р=100% 
Ррасч; Р; — усилие, создаваемое {м силовозбудителем при на- 
гружении испытываемой конструкции до 100% Руасч; |: — рас- 
четный прогиб конструкции в месте приложения і-й силы; 
Окол шах — Максимальное давление рабочей жидкости в коллек- 
торе; и — число силовозбудителей; В — коэффициент, учитываю- 
щий редукцию давления, поступающего в силовозбудители, ре- 
зерв расхода, необходимый для регулирования, и возможность 
перемещения конструкции как твердого тела; для приближенной 
оценки можно принять В=2. 

При малой продолжительности нагружения потребная про- 
изводительность насосной станции может оказаться весьма боль- 
шой. Так, например, для нагружения транспортного самолета 
ДС-10 со взлетным весом 250 тс за тр= 12 с требуется станция с 
расходом более 6000 л/мин при давлении р=240 даН/см?. 

Соображения о количестве датчиков, устанавливаемых на 
испытываемой конструкции, которым определяется число кана- 
лов системы сбора и обработки информации, приведены в разд. 
2 настоящей главы. Рассмотрим только требования к ее быстро- 
действию. При монотонном изменении измеряемой величины ее 
зависимость от времени или от другой монотонно изменяющейся 
величины (нагрузки, температуры) может быть аппроксимирова- 
на с достаточной степенью точности по результатам измерения 
ее в 6—8 точках. Поэтому при нагружении конструкции от нуля 
до заданной программой максимальной величины нагрузки за 
5 с продолжительность цикла опроса всех датчиков должна быть 
не больше 0,6-—0,8 с. Температура конструкции обычно изменя- 
ется значительно медленнее, чем нагрузка, и требования к бы- 
стродействию регистрирующей ее аппаратуры значительно менее 
суровы. 

Контроль за программным нагреванием и нагружением испы- 
‘тываемой конструкции в процессе тепловых статических испыта- 
ний, продолжительность которых нередко измеряется минутами 
или даже десятками секунд, не может осуществляться ведущим 
эксперимент. Поэтому на пульт ведущего должны поступать 
только сведения о готовности систем лаборатории к началу ис- 
пытаний, а также информация о нарушении нормального хода 
эксперимента с указанием места и величины отклонения регули- 
руемой величины от программы. Если это отклонение превысит 
допустимую для данного эксперимента величину, которая опре- 
деляется при составлении рабочей программы, срабатывает за- 
щита. Охлаждение и разгрузка в аварийной ситуации Должны 
производиться по программе, обеспечивающей сохранность испы- 
тываемой конструкции. 
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